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DESCRIPCION
Control de vuelo en formacién
Campo

Esta divulgacion se relaciona con un control de vuelo de aeronave, y mas particularmente con el control de las
caracteristicas de vuelo en formacién de multiples aeronaves.

Antecedentes

El vuelo en formacion se puede describir como un arreglo de dos o mas vehiculos aéreos o aeronaves que vuelan
juntas en un grupo, usualmente en un patron predeterminado. Los beneficios del vuelo en formacién pueden incluir,
pero no estan limitados a, ventajas de desempefio que incluyen la eficiencia aerodinamica como resultado de la
reduccion en el arrastre inducido y el consumo de combustible, asi como también el incremento, la carga util y la
capacidad de alcance.

Los sistemas de control de vuelo existen para controlar y mantener multiples aeronaves en una formacion designada
durante el vuelo. Algunos de los sistemas de control de vuelo se configuran para posibilitar el intercambio de datos de
vuelo entre la aeronave que estd volando en formacién de tal manera que las caracteristicas de vuelo de cada
aeronave se puedan controlar de acuerdo con las caracteristicas de vuelo de otra aeronave en la formacion. En
general, una aeronave en la formacion se designa como una aeronave lider siendo las aeronaves restantes
designadas como aeronave trasera o de flanco. De acuerdo con algunos sistemas de control de vuelo en formacion,
las caracteristicas de vuelo de la aeronave trasera se controlan con base en las caracteristicas de vuelo de la aeronave
lider. Algunos de los sistemas de control de vuelo en formacion se disefian para controlar el vuelo de la aeronave
trasera con relacion a la aeronave lider, tal como los eventos de reabastecimiento de combustible en el aire.

La formacion de los vortices de estela o punta de ala que siguen detras de una aeronave durante el vuelo es bien
conocido y documentado. En general, cuando las alas estan generando aire de sustentacion, desde debajo el ala es
arrastrada alrededor de las puntas de las alas hacia la region por encima de las alas debido a la presion inferior por
encima del ala, lo que origina un vortice respectivo para seguir desde cada punta de ala. Los vértices de punta de ala
originan patrones de aire vorticiales detras de la aeronave, que puede afectar el vuelo, y ser peligrosos, para, otras
aeronaves y objetos ubicados dentro de la turbulencia de la estela. Por ejemplo, los voértices de punta de ala generados
por una aeronave lider pueden afectar negativamente el vuelo de la aeronave trasera, asi como también afectar o
dafiar la carga que esta siendo lanzada por la aeronave trasera. Los vértices de punta de ala se mueven bajo la
influencia de los vientos entre la aeronave lider y la trasera. Los sistemas de vuelo de formaciéon en proximidad
cercana, sin embargo, no cuentan para efectos de los vientos sobre los vértices de punta de ala porque la aeronave
trasera esta tipicamente lo suficientemente cerca de la aeronave lider que los vientos no han desplazado los vortices
de punta de ala.

Durante el vuelo de formacion, algunos sistemas de control de vuelo conocidos estan equipados para estimar la
posicion de los vortices de punta de ala que siguen una aeronave lider, y el control de las caracteristicas de vuelo de
la aeronave trasera para evitar los vortices. La posicion de un vértice de punta de ala con relacién a una aeronave
trasera se estima con base en las caracteristicas de vuelo de la aeronave lider y una estimado del viento generado
por la aeronave trasera.

Ademas, los sistemas anteriores disefiados para controlar el vuelo de un objeto con relacién a otro objeto tipicamente
implementaban una aproximaciéon que busca un pico gradiente para mover los objetos con relacion a otro para
maximizar o minimizar una métrica deseada. Basicamente, La aproximacion de busqueda de pico de gradiente utiliza
una sefal de despegue para determinar un cambio en la posicion relativa para mejorar la métrica. El cambio se efectua,
El resultado se analiza, y la posicion se actualiza adicionalmente una vez de nuevo utilizando una sefial de despegue
para mejorar continuamente la métrica.

Aunque los sistemas de control de vuelo en formacién convencionales pueden intentar estimar la posicion de un vortice
de punta de ala y controlar la posicion de una aeronave trasera con relacion al vortice, la estimacion imprecisa de la
posicion de vortice conduce a la ubicacion imprecisa de la aeronave trasera. Ademas, los sistemas de control de vuelo
en formacion previa no hacen un seguimiento preciso a los comandos de posicién dados a la aeronave trasera porque
tales sistemas fallan en contar adecuadamente los efectos aerodinamicos inducidos por el vértice que actlia sobre la
aeronave trasera. Adicionalmente, los sistemas de control de vuelo en formacién previos no estan configurados para
evitar un movimiento no comandado de la aeronave trasera hacia un vértice de punta de ala debido a las afectaciones
del patrén aéreo inducido por el vortice y los comandos de posicion. Mas adn, aunque las aproximaciones de gradiente
de incremento a buscar el pico pueden eventualmente ubicar los objetos cerca a la posicion relativa deseada, tal
aproximacion es lenta, consume tiempo y es menos receptiva.
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El documento US 8219264 B1 divulga un sistema de ubicacion de vuelo en formacién cercana que utiliza solo las
mediciones de datos del aire sin un enlace de datos. Dos 0 mas sensores de datos aéreos lateral o verticalmente
separados sobre una aeronave seguidora miden la presién del impacto, el angulo de ataque y el angulo de
rebasamiento, que son convertidos a componentes de velocidad horizontal, vertical y lateral. Al comparar estas
mediciones de componente de velocidad, que utilizan una distancia entre los sensores sobre la aeronave seguidora y
el espacio de ala de la aeronave lider, se puede determinar la distancia del seguidor a la aeronave lider.

Resumen

La materia objeto de la presente solicitud se ha desarrollado en respuesta al presente estado de la técnica, y en
particular, en respuesta a los problemas y necesidades de los sistemas de control de vuelo en formacién convencional
que no han sido completamente resueltos todavia por los sistemas actualmente disponibles. Por ejemplo, aunque los
sistemas de control de vuelo en formacién convencionales pueden intentar estimar la posicién del vértice de punta de
ala y controlar la posicién de una aeronave trasera con relacion al vértice, la estimacién imprecisa de la posicion del
vortice conduce a una ubicacion imprecisa de la aeronave trasera. Ademas, los sistemas de control de vuelo en
formacion previa fallan en seguir de manera precisa los comandos de posicion dados por la aeronave trasera porque
tales sistemas fallan en encontrar adecuadamente los efectos aerodinamicos inducidos por el vortice que actian sobre
la aeronave trasera. Adicionalmente, los sistemas de control de vuelo en formacién previos no estan configurados para
evitar un movimiento no comandado de la aeronave trasera hacia el vortice de punta de ala debido a las afectaciones
del patrén de aire inducido por el vortice y a los comandos de posicién. Mas aun, aunque las aproximaciones de
gradiente de incremento para buscar el pico pueden eventualmente ubicar los objetos cerca a la posicion relativa
deseada, tal aproximacion es lenta, consume tiempo, y es menos receptiva.

En general, la materia objeto de la presente solicitud se ha desarrollado para suministrar un sistema de control de
vuelo en formacién que utiliza un beneficio aerodinamico de los vértices de punta de ala para lograr los beneficios
operacionales, tal como la economia y el rango de combustible mejorado, mientras que solucionan al menos algunos
de los inconvenientes discutidos anteriormente de los sistemas de control de la técnica anterior. En contraste con los
sistemas de control de vuelo en formacion en proximidad cercana, tal como aquellos utilizados para los eventos de
reabastecimiento de combustible en el aire, el sistema de control de vuelo en formacion de la presente divulgacion
controla el vuelo de una aeronave trasera a una distancia suficiente alejada de la aeronave lider tal que el vortice de
la punta del ala de la aeronave trasera se afecta por los vientos, que pueden afectar el vuelo de la aeronave trasera.
En una implementacion, el sistema de control de vuelo en formaciéon de la presente solicitud suministra una estimacion
precisa de la posicion de un vértice al reducir el impacto del vortice sobre la estimacion del ala en la aeronave trasera,
y los errores de medicion asociados con el sesgo del sensor. De acuerdo con esto, el sistema de control de vuelo en
formacion puede suministrar una estimacion precisa de la posicion de la aeronave trasera con relacion al vortice, y
una determinacién de la posicion deseada de la aeronave trasera con relacion al vortice para utilizar (por ejemplo,
maximizar) el beneficio operacional del vortice. En una implementacion, el sistema de control de vuelo en formacién
de la presente solicitud suministra un seguimiento robusto y preciso de los comandos de posicién para asegurar la
ubicacion precisa de la aeronave trasera en una posicion deseada con relacion al vortice. Adicionalmente, en una
implementacion, el sistema de control de vuelo en formacion descrito aqui se configura para evitar los cruces de vértice
no ordenados sensibles al lograr y mantener de manera robusta una aeronave trasera en una posicion de comando
con relacién a un vértice. Mas aun, en una realizacion, la aproximacion que busca el pico incrementa la sensibilidad
de cierre en una posicion relativa deseada en virtud del proceso de recursion Kalman con base en la funcién métrica
de desempefio individual.

De acuerdo con una realizacion, un aparato para controlar el vuelo en formacién de una aeronave trasera con relacion
a un vortice generado por una aeronave lider incluye un médulo de posicion, un modulo de posicion deseado, y un
maédulo de control. EI moédulo de posicion se configura para determinar una posicion del vortice con relacion a la
aeronave trasera con base en un estimado de las condiciones del viento. El estimado de las condiciones del viento se
basa en al menos una medicién de datos del aire obtenida por la aeronave lider. El médulo de posicién deseado se
configura para determinar una posicion deseada de la aeronave trasera con relacion al vortice para suministrar los
beneficios aerodinamicos deseados inducidos por el vértice con base en la posicion del vortice. Finalmente, el médulo
de control se configura para controlar el vuelo de la aeronave trasera con base en la posicion deseada de la aeronave
trasera. En ciertas implementaciones, el médulo de control controla el vuelo de la aeronave trasera hacia la posicion
deseada de la aeronave trasera y mantiene la aeronave trasera en la posicién deseada de la aeronave trasera.

En algunas implementaciones, al menos se obtiene una medicién de los datos del aire por la aeronave lider que incluye
mediciones tomadas de una pluralidad del angulo de ataque y de los sensores del aspa de rebasamiento sobre la
aeronave lider. De acuerdo con aun otras implementaciones, la estimacién de las condiciones del viento se base en
al menos uno de un angulo de rebasamiento estimado y un angulo estimado de ataque de la aeronave trasera (que
en algunos casos puede ser un angulo de ataque medido). El angulo de rebasamiento estimado se puede basar en al
menos uno de una posicion de un alerén de la aeronave trasera, una posicién de un timén superior de la aeronave
trasera, una posicién de un timon inferior de la aeronave trasera, una aceleracion lateral de la aeronave trasera, una
velocidad de balanceo de la aeronave trasera, y la proporcion de cabeceo de la aeronave trasera.
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De acuerdo con una segunda realizacion, un aparato para controlar el vuelo en formacién de una aeronave trasera
con relacion a un vortice generado por una aeronave lider incluye un médulo de posicién que se configura para
determinar una posicion del vortice con relacion a la aeronave trasera con base en un vector de estado estimador que
comprende una posicion relativa entre el vortice y la aeronave trasera. Como en la realizacion previa, el aparato
también incluye un médulo de posicion deseado que se configura para determinar la posicion deseada de la aeronave
trasera con relacion al vortice para suministrar los beneficios aerodindmicos inducidos por el vortice con base en la
posicion del vortice. El aparato también incluye un médulo de control que se configura para controlar el vuelo de la
aeronave trasera con base en la posicidon deseada de la aeronave trasera. La posicion del vortice puede incluir un
componente de posicion lateral y un componente de posicién vertical. En ciertas implementaciones, el médulo de
control controla el vuelo de la aeronave trasera hacia la posicion deseada de la aeronave trasera y mantiene la
aeronave trasera en la posicion deseada de la aeronave trasera.

En algunas implementaciones de la segunda realizacion, la posicién relativa entre el vortice y la aeronave trasera
incluye una posicion lateral relativa del vortice con respecto a la aeronave trasera y una posicion vertical relativa del
vortice con respecto a la aeronave trasera. El vector de estado estimador puede incluir una velocidad de la aeronave
lider en una direccion lateral y una velocidad de la aeronave lider en una direccion vertical. Adicionalmente, o
alternativamente, el vector de estado estimador puede incluir un componente de rafaga de viento sobre el vortice en
una direccion lateral y un componente de rafaga de viento sobre el vértice en una direccion vertical. Adicional, o
alternativamente, el vector de estado estimador puede incluir una constante de demora y una fortaleza del vértice.

De acuerdo con ciertas implementaciones de la segunda realizacién, el médulo de posiciéon se configura para
determinar la posicion del vortice con relacion a la aeronave trasera basada en un vector de medicion que comprende
una pluralidad de mediciones detectadas. La pluralidad de mediciones detectadas puede incluir una posicion
longitudinal de la aeronave lider con relacién a la aeronave trasera, una posicion lateral demorada en el tiempo de la
aeronave lider con relacion a la aeronave trasera, una posicion vertical demorada en el tiempo de la aeronave lider
con relacion a la aeronave trasera, un componente de rafaga de viento que actla sobre la aeronave trasera en la
direccion lateral, un componente de rafaga de viento que actla sobre la aeronave trasera en la direccién vertical. En
algunas implementaciones, el médulo de posicién determina la posicion del vértice con relacion a la aeronave trasera
al actualizar recursivamente el vector de estado del estimador individualmente para cada una de la pluralidad de
mediciones detectadas utilizando la técnica de recursién de filtro Kalman. Adicional o alternativamente, en ciertas
implementaciones, el médulo de posicion determina la posicién del vortice con relacion a la aeronave trasera con base
en el componente inducido por vortice estimado de las fuerzas totales de los ejes del cuerpo que actian sobre la
aeronave trasera y un componente estimado inducido por el vortice de un movimiento de los ejes del cuerpo que actlia
sobre sobre la aeronave trasera.

En algunas implementaciones de la segunda realizacion, el médulo de posicién se configura para actualizar el vector
de estado estimador con base en una comparacion entre la posicion del vértice con relacion a la aeronave trasera
determinada por el médulo de posicién y al menos una medicién real de la posicién relativa de la aeronave trasera con
respecto al vortice. La al menos una medicion real se obtiene de las sefiales de salida de una pluralidad del angulo de
las paletas de ataque aseguradas a la aeronave trasera.

De acuerdo con ciertas implementaciones de la segunda realizacién, el médulo de control se configura para controlar
el vuelo de la aeronave trasera con base en una arquitectura derivada integral proporcional. En aun algunas
implementaciones de la segunda realizacion, el médulo del control se configura para controlar el vuelo de la aeronave
trasera con base en un valor de retroalimentacion del coeficiente de traza. En ciertas implementaciones de la segunda
realizacién, el modulo de control se configura para controlar el vuelo de la aeronave trasera con base en al menos uno
de un valor de retroalimentacién de balanceo, un valor de retroalimentacién de timén, y un valor de retroalimentacion
de rebasamiento.

En la tercera realizacion, el aparato para controlar el vuelo en formacién de la aeronave trasera con relacion a un
vortice generado por la aeronave lider incluye un médulo de posicion que se configura para determinar una posicion
del vértice con relacion a la aeronave trasera, y un médulo de posicién deseado que se configura para determinar una
posicion deseada de la aeronave trasera con relacion al voértice para suministrar los beneficios aerodinamicos
inducidos por el vértice deseado con base en la posicién del vortice. El aparato también incluye un médulo de control
configurado para controlar el vuelo de la aeronave trasera con base en la posicién deseada de la aeronave trasera al
generar al menos un comando. Adicionalmente, el aparato incluye un médulo limitador que se configura para
monitorizar el al menos un comando generado por el mddulo de control y modificar el al menos un comando en al
menos un comando modificado para evitar los cruces no intencionados de la aeronave trasera hacia el vortice. En
ciertas implementaciones, el médulo de control controla el vuelo de la aeronave trasera hacia la posicion deseada de
la aeronave trasera y mantiene la aeronave trasera en la posicion deseada de la aeronave trasera.

De acuerdo con algunas implementaciones de la tercera realizacion, el médulo limitador modifica el al menos un
comando en el al menos un comando modificado al limitar uno de una posicion de traza de la aeronave trasera y una
velocidad de la aeronave trasera en la direccion de traza. El médulo limitador puede modificar el al menos un comando
hacia el al menos un comando modificado cuando un parametro que esta siendo limitado cumple un umbral. El médulo
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limitador puede limitar una velocidad de la aeronave trasera en una direcciéon de traza como una funcién de una
posicion de la aeronave trasera con relacion a un nucleo del vortice en la direccién de traza. Como la posicion de la
aeronave trasera con relacion al nucleo del vértice en la direccion de traza disminuye, se puede reducir la velocidad
permitida de la aeronave trasera en la direccion de traza.

En algunas implementaciones de la tercera realizacion, el modulo limitador modifica el al menos un comando por via
de un filtro de paso bajo con una saturacion de coeficiente de un lado. En las mismas o alternativas implementaciones,
el médulo limitador modifica el al menos un comando cuando la aeronave trasera se mueve hacia el vortice y no
modifica el al menos un comando cuando la aeronave trasera se esta moviendo alejandose del vortice.
Adicionalmente, en la misma o alternativas implementaciones, el médulo limitador modifica el al menos un comando
cuando se cumple un umbral, y para la modificacion de el al menos un comando después de que cesa el umbral a ser
cumplido. El médulo limitador se configura para controlar el coeficiente en el cual el al menos un comando modificado
regresa a él al menos un comando después de que cesa el umbral a ser cumplido por via de un filtro de paso bajo de
un lado.

De acuerdo con una cuarta realizacién, un aparato para controlar el vuelo en formacion de una aeronave trasera con
relacién a un vortice generado por una aeronave lider incluye un médulo de posicién que se configura para determinar
una posicion del vértice con relacion a la aeronave trasera. El aparato también incluye un médulo de busqueda de pico
que se configura para determinar una posicion deseada de la aeronave trasera para suministrar los beneficios
aerodinamicos inducidos por el vértice deseado con base en la posicién del vortice con relacion a la aeronave trasera
y una funcién de mapeo de una métrica de desempefio individual. Adicionalmente, el aparato incluye un médulo de
control que se configura para controlar el vuelo de la aeronave trasera con base en la posicion deseada de la aeronave
trasera. En ciertas implementaciones, el médulo de control controla el vuelo de la aeronave trasera hacia la posicion
deseada de la aeronave trasera y mantiene la aeronave trasera en la posicion deseada de la aeronave trasera.

En algunas implementaciones de la cuarta realizacion, la métrica de desempefio individual es una funcion de la
posicion de la aeronave trasera con relacion al vértice. De acuerdo con ciertas implementaciones de la cuarta
realizacién, el moédulo que busca el pico estima una forma de un modelo cuadratico patronado con una region definida
por un patron de busqueda que comprende una pluralidad de valores estimados de un elemento de un vector de
estado estimador. Cada valor estimado se asocia con una evaluacién separada de la funcion de mapeo de cada una
de una pluralidad de diferentes valores variables. La parte inferior de la forma estimada del modelo cuadratico define
un valor minimo o maximo del elemento del vector de estado estimador. La posicion deseada de la aeronave trasera
se basa en el valor minimo o el valor maximo del elemento que depende de si la parte inferior esta asociada con un
valor minimo o un valor maximo. De acuerdo con esto, cuando se utiliza por debajo, un valor minimo puede ser
reemplazado con un valor maximo dependiendo de la métrica que esta siendo analizada. La forma estimada del
modelo cuadratico puede ser una primera forma estimada, el patron de bldsqueda puede ser un primer patrén de
busqueda, y el valor minimo del elemento puede ser un primer valor minimo del elemento. El médulo de busqueda
pico puede estimar una segunda forma del modelo cuadratico patronado con una regién definida por un segundo
patron de busqueda ubicado localmente alrededor del valor minimo del elemento. La segunda forma del modelo
cuadratico puede ser mas pequefia que la primera forma del modelo cuadratico y el segundo patrén de blusqueda
puede ser mas pequefio que el primer patron de blsqueda. Una parte inferior de la segunda forma estimada del
modelo cuadratico puede definir un segundo valor minimo del elemento y la posicion deseada de la aeronave trasera
puede ser revisada de acuerdo con el segundo valor minimo del elemento.

En algunas implementaciones de la cuarta realizacién, el médulo de blsqueda pico evalla la funcion de mapeo de
acuerdo a un esquema de recursion para cada elemento de un vector de estado estimador. Para cada elemento del
estado estimador, el médulo de busqueda pico determina un valor estimado del elemento, un error de posicion 6ptima
estimada, y un factor de incertidumbre que representa una prediccién de qué tan cercano el valor estimado del
elemento esta a un valor real del elemento. El médulo de busqueda pico determina la posicion deseada de la aeronave
trasera con base en el vector de estado estimado y el error de posicion 6ptimo estimado. El médulo de blusqueda pico
puede determinar el valor estimado del elemento al generar un patrén de bldsqueda que comprende una pluralidad de
los valores estimados del elemento. El médulo de bisqueda pico se puede configurar para escalar el tamafio del
patron de busqueda con base en el factor de incertidumbre.

En aun una quinta realizacion, el aparato para controlar el vuelo de formacién de una aeronave trasera con relacién a
un vortice generado por una aeronave lider incluye un moédulo de posicién, un médulo de bisqueda pico, un médulo
limitador, y un médulo de control. El médulo de posicién se configura para determinar una posicion del vértice con
relacion a la aeronave trasera con base en un estimado de las condiciones del viento en la aeronave lider y un vector
de estado estimador que comprende una posicion relativa entre el vortice y la aeronave trasera. EI médulo de
blusqueda pico se configura para determinar una posicion deseada de la aeronave trasera para suministrar los
beneficios aerodinamicos inducidos por vortice deseado con base en la posicion del vortice con relacion a la aeronave
trasera y una funcién de mapeo de una métrica de desempefio individual. El médulo limitador se configura para
monitorizar los estados del sistema y la posicion deseada de la aeronave trasera y modificar la posicion deseada de
la aeronave trasera hacia una posicion deseada modificada de la aeronave trasera para evitar los cruces no
pretendidos de la aeronave trasera hacia el vértice. Finalmente, el médulo de control se configura para controlar el
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vuelo de la aeronave trasera con base en uno de la posicion deseada de la aeronave trasera y la posicion deseada
modificada de la aeronave trasera. En ciertas implementaciones, el médulo de control controla el vuelo de la aeronave
trasera hacia una de las posiciones deseadas y deseadas modificadas de la aeronave trasera y mantiene la aeronave
trasera en una de las posiciones deseadas y deseadas modificadas de la aeronave trasera.

En ciertas realizaciones, los mddulos del aparato descritos aqui pueden incluir cada uno al menos un hardware légico
y codigo ejecutable, el codigo ejecutable esta almacenado en uno o mas dispositivos de memoria. El codigo ejecutable
se puede reemplazar con un procesador de ordenador y un medio de almacenamiento leible por ordenador que
almacena el codigo ejecutable ejecutado por el procesador.

La invencion puede involucrar un aparato para controlar un vuelo en formacion de una aeronave trasera con relacion
a un vortice generado por la aeronave lider, que puede incluir un médulo de posicion configurado para determinar una
posicion del vortice con relacion a la aeronave trasera con base en un estimado de las condiciones del viento, el
estimado de las condiciones del viento se basa en al menos una medicién de los datos del aire obtenido por la aeronave
lider; un médulo de posicién deseado configurado para determinar una posicion deseada de la aeronave trasera con
relacién al vortice para suministrar los beneficios deseados de la aerodindmica inducida por el vortice con base en la
posicion del vortice; y un médulo de control configurado para controlar el vuelo de la aeronave trasera con base en la
posicion deseada de la aeronave trasera. Al menos una de la medicion de datos de aire obtenida por la aeronave
trasera puede incluir mediciones tomadas de una pluralidad del angulo de ataque y los sensores de la paleta de
rebasamiento sobre la aeronave lider. El estimado y las condiciones del viento se puede basar en al menos uno de un
angulo de rebasamiento estimado y un angulo estimado de ataque de la aeronave trasera. El angulo de rebasamiento
estimado se puede basar en al menos uno de una posicion de un alerén de la aeronave trasera, una posicion de un
timon superior de la aeronave trasera, una posicion de un timén inferior de la aeronave trasera, una aceleracion lateral
de la aeronave trasera, un coeficiente de balanceo de la aeronave trasera, y una proporcion de cabeceo de la aeronave
trasera.

La invencion puede involucrar un aparato para controlar un vuelo en formacion de una aeronave trasera con relacion
a un vortice generado por una aeronave lider que puede incluir un médulo de posicién configurado para determinar
una posicion del vértice con relacién a la aeronave trasera con base en el vector de estado estimador que comprende
una posicion relativa entre el vértice y la aeronave trasera; un médulo de posicion deseado configurado para determinar
una posicion deseada de la aeronave trasera con relacion al vortice para suministrar los beneficios deseados
aerodinamicos inducidos por el vartice con base en la posicion del vortice; y un médulo de control configurado para
controlar el vuelo de la aeronave trasera con base en la posicion deseada de la aeronave trasera. La posicion relativa
entre el vortice y la aeronave trasera puede incluir una posicion lateral relativa del vortice con respecto a la aeronave
trasera y una posicion vertical relativa del vértice con respecto a la aeronave trasera. El vector de estado estimador
puede incluir una velocidad de la aeronave lider en una direccion lateral y una velocidad de la aeronave lider en una
direccion vertical. El vector de estado estimador puede incluir un componente de rafaga de viento sobre el vortice en
una direccion lateral y un componente de rafaga de viento sobre el vortice en una direccién vertical. El vector de estado
estimador puede incluir una constante de demora y la fortaleza del vortice. El médulo de posicion se puede configurar
para determinar la posicion del vortice con relaciéon a la aeronave trasera con base en el vector de medicion que
comprende una pluralidad de mediciones detectadas. La pluralidad de mediciones detectadas puede incluir una
posicion longitudinal de la aeronave lider con relacion a la aeronave trasera, una posicion lateral demorada en el
tiempo de la aeronave lider con relacién a la aeronave trasera, una posicion vertical demorada en el tiempo de la
aeronave lider con relacion a la aeronave trasera, un componente de rafaga de viento que actla sobre la aeronave
trasera en una direccion lateral, un componente de rafaga de viento que actia sobre la aeronave trasera en una
direccion vertical. EIl médulo de posicion puede determinar la posicion del vértice con relacién a la aeronave trasera al
actualizar recursivamente el vector de estado estimador individualmente para cada uno de una pluralidad de
mediciones detectadas utilizando la técnica de recursién de filtro Kalman. EI médulo de posicion puede determinar la
posicion del vortice con relacién a la aeronave trasera con base en un componente inducido por el vértice estimado
de las fuerzas totales de los ejes del cuerpo que actian sobre la aeronave trasera y un componente inducido de vortice
estimado de un momento total de los ejes del cuerpo que actla sobre la aeronave trasera. EI modulo de posicién se
puede configurar para actualizar el vector de estado estimador con base en una comparacion entre la posicién del
vortice con relacién a la aeronave trasera determinada por el médulo de posicién y al menos una medicion real de la
posicion relativa de la aeronave trasera con respecto al vortice. La al menos una medicién real se puede obtener de
las sefiales de salida de una pluralidad del angulo de las paletas de ataque aseguradas a la aeronave trasera. El
maédulo de control se puede configurar para controlar el vuelo de la aeronave trasera con base en una arquitectura
derivada integral proporcional. El médulo de control se puede configurar para controlar el vuelo de la aeronave trasera
con base en el valor de retroalimentacion del coeficiente de traza. EI médulo de control se puede configurar para
controlar el vuelo de la aeronave trasera con base en al menos uno del valor de retroalimentacion de balanceo, un
valor de retroalimentacion del timoén, y un valor de retroalimentacion del rebasamiento. La posicion del vértice puede
incluir un componente de posicion lateral y un componente de posicion vertical.

La invencion puede involucrar un aparato para controlar el vuelo en formacién de una aeronave trasera con relacion a
un vortice generado por una aeronave lider y puede incluir un médulo de posicidn configurado para determinar una
posicion del vortice con relacion a la aeronave trasera; un médulo de posicién deseado configurado para determinar
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una posicion deseada de la aeronave trasera con relacién al vortice para suministrar los beneficios deseados
aerodinamicos inducidos por el vortice con base en la posicion del vértice; un médulo de control configurado para
controlar el vuelo de la aeronave trasera con base en la posicion deseada de la aeronave trasera al generar al menos
un comando; un moédulo limitador configurado para monitorizar el al menos un comando generado por el médulo de
control y modificar el al menos un comando en al menos un comando modificado para evitar los cruces no pretendidos
de la aeronave trasera hacia el vértice. El mddulo limitador puede modificar el al menos un comando en el al menos
un comando modificado al limitar uno de una posicion de traza de la aeronave trasera y la velocidad de la aeronave
trasera en una direccion de traza. EI médulo limitador puede modificar el al menos un comando en al menos un
comando modificado cuando un parametro que esta siendo limitado cumple con un umbral. EI médulo limitador puede
limitar una velocidad de la aeronave trasera en una direccion de traza como una funcién de una posicién de la aeronave
trasera con relacion a un nucleo del vortice de la direccion de traza. Como la posicién de la aeronave trasera con
relacion al nucleo del vortice en la direccion de traza disminuye, una velocidad permitida en la aeronave trasera en la
direccion de traza se puede reducir. EI médulo limitador puede modificar el al menos un comando por via de un filtro
de paso bajo con una saturacion de régimen de un lado. El médulo limitador puede modificar el al menos un comando
cuando la aeronave trasera se mueve hacia el vortice, y no modificar el al menos un comando cuando la aeronave
trasera se mueve alejandose del vértice. EI moédulo limitador puede modificar el al menos un comando cuando se
cumple un umbral, y parar de modificar el al menos un comando después de que el umbral cesa de cumplido, en
donde el médulo limitador se configura para controlar un coeficiente en el cual el al menos un comando modificado
regresa al, al menos un comando después de que el umbral cesa de ser cumplido por via de un filtro de paso bajo de
un lado.

La invencion puede involucrar un aparato para controlar un vuelo de formacion de una aeronave trasera con relacion
a un vortice generado por una aeronave lider, que puede incluir un médulo de posicion configurado para determinar
una posicion del vortice con relacion a la aeronave trasera; un modulo de busqueda pico configurado para determinar
una posicion deseada de la aeronave trasera para suministrar los beneficios deseados de la aerodinamica inducida
por el vortice con base en la posicion del vértice con relacion a la aeronave trasera y una funciéon de mapeo de una
métrica de desempenio individual; y un moédulo de control configurado para controlar el vuelo de la aeronave trasera
con base en la posicion deseada de la aeronave trasera. La métrica de desempefio individual puede ser una funcién
de la posicion de la aeronave trasera con relacion al vértice. EIl médulo que busca el pico puede estimar una forma del
modelo cuadratico patronado con una regién definida por un patréon de blisqueda que comprende una pluralidad de
valores estimados de un elemento de un vector de estado estimador, cada valor estimado esta asociado con una
evaluacion separada de la funcién de mapeo para cada una de una pluralidad de diferentes valores variables. Una
parte inferior de la forma del modelo cuadratico puede definir uno de un valor minimo y maximo del elemento del vector
de estado estimador, y en donde la posicion deseada de la aeronave trasera se basa en el valor minimo y maximo del
elemento. La forma del modelo cuadratico puede ser una primera forma, el patron de basqueda es un primer patrén
de busqueda, y el uno del valor minimo y el maximo del elemento es un primer valor minimo y primer valor maximo
del elemento, respectivamente, en donde el médulo de bisqueda pico estima una segunda forma del modelo
cuadratico patronado dentro de una regién definida por un segundo patrén de busqueda ubicado localmente alrededor
de uno del valor minimo y maximo del elemento, la segunda forma del modelo cuadratico es mas pequefa que la
primera forma del modelo cuadratico y el segundo patron de bisqueda es mas pequefio que el primer patron de
busqueda, y en donde la parte inferior de la segunda forma de modelo cuadratico define uno de un segundo valor
minimo y maximo del elemento, y en donde la posicién deseada de la aeronave trasera es revisada de acuerdo con
uno del segundo valor minimo y maximo del elemento. El médulo de busqueda pico puede evaluar la funciéon de mapeo
de acuerdo al esquema de recursion para cada elemento de un vector de estado estimado, en donde para cada
elemento del estado estimador, el modulo de bisqueda pico determina un valor estimado del elemento, el error de
posicion 6ptima estimado, y un factor de incertidumbre que representa una prediccidon de que tan cercano el valor
estimado del elemento esta a un valor real del elemento, y en donde el médulo de busqueda pico determina la posicién
deseada de la aeronave trasera con base en el vector de estado estimado y el error de posicion éptima estimado. El
maédulo de busqueda pico puede determinar el valor estimado del elemento al generar un patron de busqueda que
comprende una pluralidad de valores estimados del elemento, y en donde el mddulo de busqueda pico se configura
para escalar un tamafio del patrén de busqueda con base en el factor de incertidumbre.

La invencion puede involucrar un aparato para controlar un vuelo en formacion de una aeronave trasera con relacion
a un vortice generado por una aeronave lider, que puede incluir un médulo de posicion configurado para determinar
una posicion del vortice con relacion a la aeronave trasera con base en un estimado de las condiciones del viento en
la aeronave lider y un vector de estado estimado que comprende una posicion relativa entre el vortice y la aeronave
trasera; un modulo de busqueda pico configurado para determinar una posicion deseada de la aeronave trasera para
suministrar los beneficios deseados de la aerodinamica inducida por el vértice con base en la posicion del vértice con
relacion a la aeronave trasera y una funciéon de mapeo de una métrica de desempefio individual; un médulo limitador
configurado para monitorizar la posicion deseada de la aeronave trasera y modificar la posicion deseada de la
aeronave trasera en una posicion deseada modificada de la aeronave trasera para evitar los cruces no pretendidos de
la aeronave trasera hacia el vortice; y un médulo de control configurado para controlar el vuelo de la aeronave trasera
con base en uno de la posicion deseada de la aeronave trasera y la posicion deseada modificada de la aeronave
trasera.
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Los rasgos, estructuras, ventajas y/o caracteristicas descritas de la materia objeto de la presente divulgacién se
pueden combinar en cualquier manera adecuada en una o mas realizaciones y/o implementaciones. En la siguiente
descripcion, se suministran numerosos detalles especificos para impartir un entendimiento completo de las
realizaciones de la materia objeto de la presente divulgacion. Un experto en la técnica relevante reconocera que la
materia objeto de la presente divulgacion se puede practicar sin una o mas caracteristicas, detalles, componentes,
materiales y/o métodos especificos de una realizacion o implementacién particular. En otros casos, las caracteristicas
y ventajas adicionales se pueden reconocer en ciertas realizaciones y/o implementaciones que no pueden estar
presentes en todas las realizaciones o implementaciones. Adicionalmente, en algunos casos, las estructuras,
materiales u operaciones bien conocidas no se muestran o describen en detalle para evitar oscurecer aspectos de la
materia objeto de la presente divulgacién. Las caracteristicas y ventajas de la materia objeto de la presente divulgacion
se haran mas completamente evidentes de la siguiente descripcién y reivindicaciones finales, o se pueden aprender
mediante la practica de la materia objeto como se establece a continuacion.

Breve descripcion de los dibujos

Con el fin de que las ventajas de la materia objeto puedan ser mas facilmente entendidas, una descripcion mas
particular de la materia objeto brevemente descrita anteriormente sera efectuada mediante referencia a las
realizaciones especificas que se ilustran en los dibujos finales. El entendimiento de estos dibujos describe solamente
realizaciones tipicas de la materia objeto y no son por lo tanto consideradas como limitantes de su alcance, la materia
objeto se describira y explicara con especificidad adicional y detalle a través del uso de los dibujos, en los cuales:

La figura 1 es una vista frontal de la aeronave trasera que vuela en formacién con una aeronave lider con relacion a
un vortice producido por la aeronave lider de acuerdo con una realizacion;

La Figura 2A es una vista de planta superior de la aeronave trasera que vuela en formacion con una aeronave lider
con relacién a un vortice producido por la aeronave lider de acuerdo con una realizacion;

La figura 2B es una vista frontal de una aeronave trasera que vuela en formacion con una aeronave lider con relacion
a un vortice producido por la aeronave lider de acuerdo con una realizacion;

La Figura 3 es un diagrama de bloque esquematico de un controlador de vuelo configurado para controlar el vuelo en
formacion de acuerdo con una realizacion;

La Figura 4 es un diagrama de bloque esquematico de un modulo de posicion del controlador de vuelo configurado
para determinar una posicion del vortice y la posicion de la aeronave deseada de acuerdo con una realizacion;

La figura 5 es un diagrama de bloque esquematico de un médulo de control de aeronave del controlador de vuelo
configurado para determinar la demanda de balanceo y la demanda de altitud de acuerdo con una realizacion;

La Figura 6 es un diagrama de bloque esquematico de un sistema de control de vuelo de acuerdo con una realizacion
que utiliza el aporte del piloto;

La Figura 7 es un diagrama de bloque esquematico de un sistema de control de vuelo de acuerdo con otra realizacion
con un controlador de busqueda de pico; y

La Figura 8 es un diagrama de bloque esquematico de un sistema de control de vuelo de acuerdo con otra realizacion
gue detalla el médulo de busqueda pico del sistema.

Descripcion detallada

En referencia en toda esta especificacion a "una realizacion”, "una realizaciéon”, o un lenguaje similar significa que un
rasgo, estructura, o caracteristica, particular descrita en relacion con la realizacién se incluye en al menos una
realizacién de la presente divulgacion. Las apariencias de las frases "en una realizacion", "en una realizacién”, y
lenguaje similar en toda la especificacion pueden, pero no necesariamente, se refieren todas a la misma realizacion.
De manera similar, el uso del término "implementacién" significa una implementacién que tiene un rasgo, estructura,
0 caracteristica particular descrita en relacién con una o mas realizaciones de la presente divulgacioén, sin embargo,
en ausencia de una correlaciéon expresa para indicar otra cosa, una implementacién se puede asociar con una o mas
realizaciones.

Con referencia a las figuras 1y 2, descritas aqui en una realizaciéon de un sistema de control de vuelo en formacién
que utiliza el beneficio aerodindmico de un vértice 30 de punta de ala generado por la aeronave 10 lider para lograr
los beneficios operacionales para una aeronave 20 trasera. Generalmente, el vortice 30 de la punta de ala, o estela
también se utiliza aqui, es un patrén circular de aire rotatorio que sigue una punta de ala en la medida en que el ala
35 genera sustentacion. A este respecto, como se muestra en la figura 1, la aeronave 10 lider puede incluir una primera
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ala 35a ubicada en un primer lado 37a de un fuselaje 37 de la aeronave 10 lider para generar un primer vértice 30a, y
una segunda ala 35b ubicada en un segundo lado 37b del fuselaje 37 de la aeronave 10 lider para generar un segundo
vortice 30b, colectivamente divulgado aqui como vortices. Como tal, como se divulgé aqui, cualquier referencia a la
descripcion detallada a un vortice 30 aplica igualmente al primer vortice 30a y/o al segundo voértice 30b.

Ya que el movimiento de remolino de un vortice tiene un patron generalmente circular, las porciones 40 dirigidas hacia
arriba del aire del vortice suministran fuerzas de arrastre hacia arriba. Mas aun, el voértice 30 de la punta de ala se
arremolina desde la punta de ala de tal manera que la porcion 40 dirigida hacia arriba del vértice 30 emitido desde la
aeronave 10 lider se ubica en el lado exterior del vortice o en un lado del vortice mas alejado del fuselaje 37 de la
aeronave 10 lider.

Debido a la ubicacion de la porcién 40 dirigida hacia arriba del vortice 30, la aeronave 20 trasera puede aproximarse
al vértice desde la posicion trasera por fuera del vortice, y estar ubicada al menos parcialmente dentro de la porcién
40 dirigida hacia arriba del vortice. En tal posicion, las fuerzas hacia arriba generadas por la porcion 40 dirigida hacia
arriba impactan la aeronave 20 trasera para al menos parcialmente boyar o sustentar la aeronave trasera. De esta
manera, con la aeronave 20 trasera en una posicion deseada, el vortice 30 suministra un beneficio aerodinamico a la
aeronave 20 trasera en la forma de beneficios operacionales, tal como la economia del combustible incrementada y
el alcance de vuelo. Sin embargo, si la aeronave 20 trasera esta ubicada de manera inadecuada con relacion a la
ubicacion del vortice 30, el voértice 30 puede tener un efecto negativo sobre las aerodindmicas y las caracteristicas
operacionales de la aeronave trasera. Adicionalmente, un vértice 30 puede impartir fuerzas (por ejemplo, fuerza lateral)
y momentos (por ejemplo, momento de cabeceo) sobre la aeronave 20 trasera que varie en resistencia con base en
la posicion de la aeronave 20 trasera con relacion al vértice 30, que se debe superar para mantener la aeronave
trasera en la posicion deseada con relacion al vortice 30. De acuerdo con esto, predecir de manera precisa la ubicacion
del vértice 30 y la aeronave 20 trasera con relacion al vortice 30, controlar establemente la aeronave 20 trasera en
una posicién deseada con relacion al vortice 30 para lograr los beneficios aerodinamicos del vortice 30, evitando las
consecuencias aerodinamicas negativas causadas por el movimiento no pretendido de la aeronave trasera hacia el
vortice 30, y otra funcionalidad puede ser deseable.

Se describe aqui un sistema de control de vuelo que logra una o mas de las funciones deseables mencionadas
anteriormente asociadas con utilizar un vortice 30 para los beneficios aerodinamicos y operacionales durante el vuelo.
Con referencia a la figura 3, de acuerdo con una realizacion, el sistema de control de vuelo incluye un controlador 100
configurado para controlar el vuelo de la aeronave 20 trasera para lograr las funciones deseadas con relacién a la
utilizacion de vortice. En general, el controlador 100 recibe miltiples aportes, procesos de aportes, y genera multiples
salidas. Los muiltiples aportes pueden incluir mediciones de datos de los sensores, estimaciones de condiciones
operativas de los sensores visuales, y varios aportes de usuario. En una implementacion, los aportes incluyen datos
154 de la aeronave lider, datos 156 de la aeronave trasera, y datos 158 de aportes. Los datos 154 de la aeronave lider
(por ejemplo, los datos que se puedan utilizar para estimar las condiciones del viento) se pueden transmitir desde la
aeronave 10 lider y recibir por la aeronave 20 trasera por via de enlaces 12 de datos, que pueden ser cualquiera de
varios tipos de enlaces de datos conocidos en la técnica. Los aportes se procesan por el controlador 100 utilizando
varios algoritmos, datos almacenados, y otros aportes para actualizar los datos almacenados y/o generar valores de
salida. En una implementacion, el controlador 100 saca el o los comandos 150 del vuelo de la aeronave trasera, que
pueden ser un comando de balanceo y/o un comando de altitud. Los valores de salida generados y/o los comandos
150 se utilizan por otros componentes o moédulos del controlador y/o uno o mas elementos de la aeronave 20 trasera
para controlar el vuelo de la aeronave trasera para lograr los resultados deseados.

El controlador 100 incluye varios médulos y almacena informacion para controlar la operacion de la aeronave 20
trasera. Por ejemplo, como se muestra en la figura 3, el controlador 100 incluye un médulo 110 de posicion, un médulo
120 de control de aeronave, un médulo 130 de bisqueda pico, y un médulo 140 de comando. En General, los médulos
110, 120, 130 y 140 cooperan para generar una solucion de navegacion (que incluyen al menos un comando 150 de
vuelo de la aeronave trasera (por ejemplo, los comandos de balanceo y altitud) con relacién a la aeronave 10 lider con
base a uno o mas de los datos 154, 156, 158. Aunque el controlador 100 se muestra como una unidad simple todos
los médulos 110, 120, 130, 140, en algunas realizaciones, el controlador 100 puede incluir varias unidades en
comunicacion la una con la otra, con cada unidad incluyendo uno o mas de los médulos. Ademas, las unidades de un
controlador multiunidad no requieren estar fisicamente proximas la una a la otra, y de hecho pueden estar remotas la
una de la otra, pero permanecer en comunicacion la una con la otra seglin sea necesario para efectuar la funcionalidad
de los modulos

En una realizacion, el controlador 100 se ubica a bordo de la aeronave 20 trasera. Sin embargo, en algunas
realizaciones, el controlador 100, o una o mas unidades o mddulos del controlador, se pueden ubicar remotas de la
aeronave 20 trasera. Por ejemplo, una o mas unidades o médulos del controlador 100 se pueden ubicar a bordo de la
aeronave 20 lider o en una estacion de control de tierra. Cuando se ubican remotamente de la aeronave 20 trasera,
el controlador 100, o las unidades localizadas remotamente o los mddulos del controlador, pueden estar en
comunicacion con la aeronave lider por via de varios protocolos de comunicacion, tales como IR, inalambrico, radio y
similares.
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En referencia a las Figuras 3 y 4, el médulo 110 de posicion del controlador 100 se configura de manera general para
determinar una posicion del vortice 30, una posicion de la aeronave 20 trasera con relacion al vértice 30, y una posicion
deseada de la aeronave 20 trasera con relacion al vértice 30. Las posiciones determinadas por el médulo 110 de
posicion se basan directamente o indirectamente en los datos 154 de la aeronave lider, los datos 156 de la aeronave
trasera, y un estimado de las condiciones del viento. De acuerdo con los sistemas de la técnica anterior, los estimados
de las condiciones del viento se calcularon de acuerdo con las mediciones de datos del aire proveniente de la aeronave
trasera. Sin embargo, los vortices 30 inducidos por la aeronave 10 lider tienden a contaminar las mediciones de los
datos del aire provenientes de la aeronave 20 trasera. Los sistemas de vuelo en formacion de la técnica anterior no
fueron disefiados para la operacion de la aeronave trasera dentro de los vértices. De acuerdo con esto, los sistemas
de la técnica anterior no compensan la contaminacion de datos del aire asociada con la operaciéon dentro de los
vortices, y asi no suministran estimaciones precisas del viento, lo que conduce a estimaciones imprecisas de la
posicion de los vortices 30 y de la posicion de la aeronave trasera con relacion a un vortice.

Para contar con el efecto de contaminacion de los vortices 30 sobre las mediciones de datos del aire obtenidas por la
aeronave 20 trasera, el médulo 110 de posicion incluye un moédulo 200 de estimacion de viento y que utiliza las
mediciones de datos del aire obtenidas por la aeronave 10 lider. En general, el médulo 200 de estimacion del viento
estima el movimiento de la aeronave trasera con relacion al aire, y sustrae este estimado del movimiento de la
aeronave con relacion a la tierra (que se puede obtener de un sistema de navegacion a bordo). Porque la masa de
aire proxima a la aeronave 10 lideres esta relativamente poco afectada por los efectos inducidos por la turbulencia de
los vortices 30, las mediciones de los datos del aire obtenidos por la aeronave 10 lider suministran una estimacion
mas precisa de las condiciones del viento, y asi una estimacién mas precisa de la posicion de los vortices 30 y la
aeronave trasera con relacion a los vortices.

Ademas de las mediciones de los datos del aire provenientes de la aeronave 10 lider, el médulo 200 de estimacion
del viento estima las condiciones del viento con base en el angulo *f de rebasamiento estimado de la aeronave 20
trasera. El rebosamiento de la aeronave puede conducir a una sobre estimacion de la magnitud de los vientos cruzados
sobre el vortice 30 y la aeronave 20 trasera. De acuerdo con esto, el rebasamiento debe ser un factor en la estimacion
de las condiciones del viento para mejorar la estimacion de los vientos. El rebasamiento de la aeronave puede ser
definido en términos de un angulo *f de rebasamiento estimado, que se puede calcular de acuerdo con cualquiera de
las varias técnicas y métodos segun se desee. De acuerdo con una realizacién que emplea una técnica, el angulo
de rebasamiento de la aeronave 20 trasera se puede estimar con base en las siguientes ecuaciones:

Cy=Wa,/(qS,,) (1)

B=(Cy—Cy,p-Cy,r —Cy;,8a—Cy,, Sru—Cy, 611/ Cyy ()

donde Cy es la distribucion de la fuerza lateral aerodinamica total que actia sobre la aeronave 20 trasera, W es el
peso bruto de la aeronave trasera, ay es la aceleracion lateral de la aeronave trasera, q es la presién dinamica, S es
el area de referencia del ala de la aeronave trasera, Cyp es la distribucion de fuerza lateral asociada con la velocidad
y balanceo p de la aeronave trasera, Cy: es la contribucién de la fuerza lateral asociada con la proporcion de cabeceo
r de la aeronave trasera, Cysa €s la contribucion de la fuerza lateral asociada con la posicion da del aleron de la
aeronave trasera, Cyswu €s la contribucion de la fuerza lateral asociada con la posicion del timén superior dru de la
aeronave trasera, Cysn es la contribucion de la fuerza lateral asociada con la posicion del timoén inferior drl de la
aeronave trasera, Cyg es la contribucion de la fuerza lateral asociada con el &ngulo 3 del rebasamiento estimado de
la aeronave trasera. En algunas implementaciones, las contribuciones de la fuerza lateral de la Ecuacion 2 se pueden
obtener de las tablas de consulta almacenadas en el controlador 100 u otros dispositivos de almacenamiento.

En una ejecucidn, el médulo 200 de estimacion de viento estima las condiciones de viento con base en una relacion
entre la velocidad de la aeronave 20 trasera con relacion a la masa de aire en el marco del cuerpo, la velocidad inercial
r 7 NED

de la aeronave trasera, y la velocidad de la masa de aire. Por ejemplo, el vector de velocidad del viento = # se
puede determinar a partir de lo siguiente

VAB _ ]ﬁED { C]\{EDVN B V;’ED} 3)
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7 B
donde A es el vector de la velocidad del aire real en el marco del cuerpo (B), ~“NED es una matriz coseno de la
NED
direccién desde el marco inferior Noreste (NED) al marco del cuerpo, ~N  es una matriz del coseno de la direccién

N
del marco (N) de navegacion al NED local, y V es la velocidad de la aeronave trasera con relacién a la tierra en las
coordenadas de navegacion. El &ngulo de rebasamiento estimado "B y el &ngulo de ataque a estan contenidos en el
7 B
vector de velocidad de aire real =~ 4 de acuerdo con la siguiente relacion.

cos a cos 3
Vi=V, Senp (4)

Seno cos /3'

donde Va es la velocidad del aire real. Para una precision adicional, en algunas realizaciones, el &ngulo medido de
ataque a, que se puede basar en salidas imprecisas de las paletas de medicidon sobre la aeronave 20 trasera, se
puede reemplazar con un angulo estimado de a", que se puede calcular de acuerdo con cualquiera de varias técnicas
y métodos segln se desee.

7 NED

Las condiciones de viento estimadas (por ejemplo, el vector de velocidad del viento ~ # ) se utilizan por el médulo
210 de posicion del vértice para determinar la posicion del vortice 30. Ademas, al conocer la posicion de la aeronave
trasera, la posicion de la aeronave trasera con relacion a la posicion del vortice se puede determinar. En general, las
condiciones de viento estimadas ayudan a diagnosticas la direccién y la magnitud del cambio del vortice 30 dentro de
la masa de aire causada por los vientos cruzados. El médulo 210 de posicion de voértices genera una posicion 212 de
vortice que se utiliza por un médulo 220 de posicidn de aeronave deseada del médulo 110 de posicién para determinar
la posicion de aeronave deseada de la aeronave 20 trasera.

El moédulo 220 de posicion de aeronave deseada se configura para determinar una posicién de la aeronave 20 trasera
con relacion al vortice 30 que lograra una aerodinamica deseada y beneficio operacional de la corriente aérea
ascendente 40 generada por el vortice 30. EI médulo 220 de posicion de la aeronave deseada genera una posicion
222 de aeronave deseada que representa la posicion deseada determinada por el médulo de posicion de la aeronave
deseada. La posicion 222 de aeronave deseada se utiliza por el médulo 120 de control de la aeronave para determinar
las demandas de posicion, o los comandos de posicion, que se utilizan para generar un esquema de control de vuelo
(por ejemplo, los comandos de vuelo) por el médulo 140 de comando para ubicar la aeronave 20 trasera en la posicion
deseada. La posicion de la aeronave deseada se puede determinar por el modulo 220 de posiciéon de la aeronave
deseada con base en la posicion 212 del vortice y el modelo de propagacion de estela que incorpora las caracteristicas
fisicas conocidas de los vortices. Alternativamente, o cooperativamente, en algunas realizaciones, el médulo 220 de
posicion de la aeronave deseada genera la posicion 222 de aeronave deseada con base en la posicion 212 del vortice
y el aporte de un piloto que controla el vuelo de la aeronave 20 trasera, Por ejemplo, el piloto pude ser alertado de la
posicion 212 del vortice y manualmente ingresar la posicion 222, de la aeronave deseada en la forma de comandos
de posicién o coordenadas. EI médulo 220 de posicion de la aeronave deseada también se puede incorporar en el
modulo 130 de blsqueda de pico, que determina una posicion 222 de la aeronave deseada y genera los comandos
de posicién con base al menos parcialmente en la posicion de la aeronave deseada y el algoritmo de busqueda de
pico como se explicara con mas detalles adelante.

En algunas realizaciones alternativas, el médulo 110 de posicion determina la posicién 212 del vértice 30, que facilita
una estimacion de la posicion de la aeronave 20 trasera con relacion al vortice o viceversa. El esquema de estimacion
se basa en las mediciones de condiciones operativas que no estan directamente influenciadas por la posicion de la

estela con relacion a la aeronave 20 trasera. En una implementacion, la posicién del vortice 30 (es decir, pu(t)) es
aproximada de acuerdo a la siguiente relacion.

| Pwl(t) |
Pw,f:(i) Mﬁi(t”?)“} [ |0 «_--_--+-$iw(t)ds 3)
sl L]
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donde pw,I(t), pw,c(t), y pw,v(t) son la traza longitudinal y las coordenadas verticales de vortices, pl es la posicion de
la aeronave lider, T es la cantidad de tiempo que la aeronave 20 trasera esta detras de la aeronave 10 lider, 10, I' es
la resistencia del vortice 30, bo es el espacio caracteristico, y yg,w(t) representa el modelo de rafaga de viento asociado
con las dinamicas de propagacion de la estela. De acuerdo con esto, en algunas realizaciones, la ecuacion 5 se puede
utilizar para determinar la posicion 212 del vortice y la posicién de la aeronave 20 trasera con relacién al vértice 30.
En referencia a la Ecuacion 5, se debe notar que el vector de posicion del vortice pw(t) incluye una coordenada vertical,
que cuenta para un descenso vertical del vértice y facilita la ubicacion vertical adecuada y la actitud que sigue la
aeronave 20 trasera con relacion al vortice 30. Los controles de vuelo de formacion convencional no cuentan para el
descenso del vértice y estan relacionados solo con la ubicacion de la traza al asumir una posicion de coaltitud con
relacion a la aeronave 10 lider y el vortice 30. En algunas realizaciones, el mismo conjunto de mediciones asociado
con la Ecuacion 5 se puede utilizar para lograr un estimado méas suave, y quizas mas preciso de la posicion de la
aeronave 20 trasera con relacion al vortice 30 si se desea como se describird ahora. Adicionalmente, en aun algunas
realizaciones, las mediciones adicionales se pueden utilizar para mejorar adicionalmente la precision de la estimacion
de la posicién de la aeronave 20 trasera con relacion al vortice 30 como se describira con méas detalle adelante.

Al asumir los valores constantes de 1, I', y bo, y tomando una derivada basada en el tiempo, la Ecuacion 3 se puede
reducir a

p,(0) v (t-7)+73,,(1) ©

donde vi es la velocidad de la aeronave 10 lider. La Ecuacion 6, la ubicacion relativa del vortice 30 con respecto a la
aeronave 20 trasera (es decir, prel(t)) se puede determinar con base en la siguiente definicion de la ubicacion relativa
y tomar una derivada de tiempo de la ubicacion relativa como sigue.

Pa0)=p,(0)-p,(0) 0
j? rel ([) = p w(t) - p f (t ) (8)

palt)= v(t-1)+73, () -v,(1) ©)

donde vt es la velocidad de la aeronave 20 trasera. Cada una de las variables de la Ecuacién 9 pueden ser
directamente medidas en algunas implementaciones. En aun otras implementaciones, se estiman una o mas variables
de la Ecuacion 9.

Asumiendo la disponibilidad de las mediciones fisica o virtual precisa para la posicién relativa de la aeronave 20
trasera con respecto a la aeronave 10 lider, los componentes verticales y de traza de la velocidad inercial de la
aeronave 20 trasera y los componentes verticales de traza del viento (que se pueden obtener del médulo 200 de
estimacion de viento), y la velocidad de aire total o la velocidad de la aeronave trasera (que se puede asumir como
aproximadamente igual a la velocidad del aire de la aeronave lider), un vector x" del estado estimador se puede
representar mediante
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v (e 7))
V(= 7)
Prat stk )
Prear(?)
7(?)
L(?)

yg,ﬂrk (f) - -

.yg:ajt (f) B

donde vixrk €s igual a la velocidad de la aeronave 10 lider en la direccién de la traza o lateral, viat, €s igual a la
velocidad de la aeronave 10 lider en la direccion vertical, preixrk €S la traza relativa o la posicion lateral del vortice 30
con respecto a la aeronave 20 trasera, prelat €S la posicion vertical relativa del vortice con respecto a la aeronave
trasera, 1(t) es la constante de demora con respecto al tiempo, I'(t) es la resistencia del vortice con respecto al tiempo,
yaxtrk(t) €s el componente de rafaga de viento sobre el vértice en la direccidn de traza lateral, y yg.ai(t) es el componente
de rafaga de viento en el vortice en la direccion vertical. El vector x de estado estimador representado por la Ecuacion
10 maneja la precision y la robustez del modulo 210 de posicién del vortice para determinar la posicién del vortice 30.
En algunas implementaciones, el vector x* de estado estimador incluye menos o mas de ocho componentes. En una
implementacion, el vector de estado estimador x" incluye solo la velocidad vixk, de traza, la velocidad vertical viat, la
posicién de traza relativa preixirk, Y 12 posicion preiat. de vertical relativa. En otras implementaciones, el vector x* de
estado estimador incluye solo la velocidad de traza vixrk, la velocidad vertical viart, la posicion de traza relativa preixirk,,
la posicion prelar, vertical relativa, el componente ygxi(t) de rdfaga de viento de traza, y el componente de rafaga de
viento vertical y,«(t). En aun ciertas implementaciones, el vector de estado de estimador incluye solo la posicion prelxirk
de traza relativa y la posicion preiat vertical relativa.

m"”z (—7)

b
l
I
=\

(10)

El vector X" de estado de estimador de la Ecuacion 10 se puede asociar con las dindmicas lineales de las ecuaciones
de mediciéon no lineales para producir una matriz Jacobiana util para determinar la posicién del vortice 30. Las
dinamicas lineales se pueden representar mediante

— — o —

00000 0
1000 0] |-
£=[00 0 0 Olx+] 0 [+w(®) v
00000 0
00000 0

— = - ]

y la ecuacion de medicién no lineal o vector se puede representar mediante

13



10

15

20

ES 2649474 T3

B . Vaz‘rz.

p 1long (t )
; N
pi,xﬂ'k(tnf) prei,xtrk( ) yg’mk

r
y=| Pat=17) || Pt =7)=T—

0 27th,
Y g.xirk !

| Vounl)
i ygsa]{([) ] et

y g.alf (1)

e | (12)

lo cual cuando se combina con las ecuaciones 10 y 11 produce la matriz Jacobiana Hx representada como sigue

V), (1= T)
A 0 0 0] val-7
0010 0 0 -t 0| Puw(®
Oy I 7 Dot ()
0x 2zb,  2nb, ()

0 0o 1 0y IO
0000 0 0 0 1) Vpun® |

3 .}:g,alf(f) _

gue se puede convertir en una representacion de tiempo discreta. El vector de medicion de la Ecuacién 12 se obtiene
al modificar los datos de medicion bruto recibidos de los sensores asociados en las aeronaves lider y/o trasera. Por
ejemplo, los datos de medicién brutos se pueden transformar en un marco de coordenadas deseado, y las mediciones
de la posicién lider pueden conducir a una constante de demora 1. El vector de medicion de la ecuacion 12 de las
realizaciones ilustradas incluyen cinco mediciones detectadas con respecto al tiempo (por ejemplo, la posicién
longitudinal de la aeronave lider con relacion a la aeronave trasera piiong(t), la posicion lateral de tiempo demorado o
traza de la aeronave lider con relacion a la aeronave trasera pixuk (t - T), y la posicion vertical demorada en el tiempo
de la aeronave lider con relacion a la aeronave trasera piat (t- T), el componente de rafaga de viento que actia sobre
la aeronave trasera en la direccion lateral ygxuk(t), y el componente de rafaga de viento que actia sobre la aeronave
trasera en la direccién ygait (t)) vertical pero también puede incluir mas de cinco mediciones detectadas, como se
explicard con mas detalle adelante. Las cinco mediciones del vector de medicion de la ecuacién 12 y no son las
mediciones directas de los efectos del vortice sobre la aeronave 20 trasera (por ejemplo, las cinco mediciones estan
asociadas con caracteristicas que se comportan independientemente de los efectos del vortice). Una vez que el vector
de medicién de la Ecuacién 12 se puebla mediante los datos de medicion modificados apropiadamente, el vector x*
de estado estimador representado mediante la Ecuacion 10 se mantiene y se actualiza mediante el médulo de posicion
del vortice a través de la aplicacién de una matriz de covarianza del error y que toma recursiones de filtro Kalman con
tiempo discreto al propagar recursivamente las ecuaciones 14 y 15 de adelante y actualizando las ecuaciones 16y 17
de adelante.
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X =f(“%k—1) (14

Y. =FY. F' +Ew (15)

Xp Xy

: =1
Ao r{r T A ‘
X=X+ L A \HL H'+2 ) |y -hix; (16)

-1
_v- vyl - T -
szmzjk ZXEH HEka +ZV) HZik (17).

En algunas implementaciones, las ecuaciones 16 y 17 se actualizan en cada paso de tiempo para una de las cinco
mediciones del vector de medicion de la ecuacion 12. En otras palabras, las ecuaciones 16 y 17 se pueden actualizar
una medicion a la vez, opuesto a ser actualizadas en volumen con todas las cinco mediciones. Actualizando las
Ecuaciones 16 y 17 sobre una base por medicion suministra flexibilidad para seleccionar qué mediciones son
consideras primero y, y cuantas mediciones estan incluidas en el vector de medicion de la ecuacion 12.
Adicionalmente, actualizar las ecuaciones 16 y 17 con base en la aproximacién por medicién permite subconjuntos
seleccionables de cinco mediciones a ser considerados en una etapa de tiempo dada, y el resto de las mediciones en
subsecuentes etapas de tiempo.

De manera ventajosa, el esquema de determinacion de la posicion del vértice anteriormente descrito no requiere
mediciones detectadas de los efectos del vortice sobre la aeronave 20 trasera. De acuerdo con esto, un
comportamiento dinamico nominal esperado de la aeronave 10, 20 lider y trasera, se puede utilizar para estimar la
posicion del vortice 30 al utilizar el vector de medicion de cinco componentes de la Ecuacion 12. Sin embargo, ya que
el vector de medicién de la Ecuacion 12 no incluye los datos de medicion de los efectos del vortice sobre la aeronave
20 trasera, el esquema de determinacion de la posicion del vértice no cuenta para los sesgos de medicion (por ejemplo,
los sesgos de medicion del viento) o los sesgos de modelamiento (por ejemplo, el calculo inicial impreciso de la
fortaleza I' del vortice) asociada con los efectos del vértice que pueden contribuir a una posicién del vértice estimada
con un nivel inferior de precision. De acuerdo con esto, en algunas realizaciones, el esquema de determinacion de la
posicion del vortice anteriormente descrito se puede suplementar con modelamiento y mediciones adicionales para
tener en cuenta los efectos de las dinamicas del vértice que actian sobre la aeronave 20 trasera. Esencialmente, el
modelamiento y las mediciones adicionales ayudan a estimar la posicién del vortice 30 o la posicién de la aeronave
20 trasera con relacion al vortice al "sentir” las fuerzas y los momentos aerodinamicos debido al vortice.

En una realizacion, el esquema de determinaciéon de posicion del voértice anteriormente descrito se suplementa con
modelamiento adicional para tener en cuenta los efectos de la dindmica del vértice que actia sobre la aeronave 20
trasera. Mas especificamente, el médulo 210 de posicion del vértice modela las fuerzas y los momentos de incremento

- B
del vortice que actGa sobre la aeronave 20 trasera como una funcién de la posicién relativa. La aceleracion =~ B
translacional y la aceleracién w® angular de la aeronave 20 trasera se puede determinar de

+¢° —w” XV (18)
o g B

WP = T [Mpopa — w8 x]Jw® (19)
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B

Donde ~ Iotal son Jas fuerzas de los ejes del cuerpo totales que actian sobre la aeronave 20 trasera, m es la masa
de la aeronave trasera, g es la fuerza gravitacional que acta sobre el cuerpo de la aeronave trasera, wB es la
velocidad angular de la aeronave trasera,

B

v
B esla velocidad de la aeronave trasera, J es la matriz de inercia del eje del cuerpo, y Mwta €S el momento total

de los ejes del cuerpo que actiian sobre la aeronave trasera. Las fuerzas =~ Tofal totales de los ejes del cuerpo y el
momento Mital S€ pueden reducir a los componentes nominal e inducidos por vértice, de tal manera que las fuerzas
de los ejes del cuerpo debido a la estela

i)

estela . . .
Y al momento de los ejes del cuerpo debido a la estela Mestela S€ pueda representar mediante

Fﬁtela*m( J 4w )(Pﬁ]—FB

e nom

FT

otal

M

estela

P YL My
N—

ﬂ'anta!

B

Las fuerzas totales de los ejes del cuerpo Total y el momento Mwtal S€ puede componer con base en las mediciones

tomadas por la unidad de medicién inercial sobre la aeronave 20 trasera y las propiedades conocidas de la masa de
B

la aeronave trasera. Las fuerzas nominales y el momento = #0M * Mnom Se determinan con base en el modelo de la

aeronave 20 trasera que incluye las aerodinamicas y los factores dependientes sobre las deflexiones de la superficie

y la salida del motor. Las Ecuaciones 20 y 21 se pueden incorporar en una medicidn sintética y en fuerzas de

incremento y momentos como sigue.

Yru; = h’FMj,(:E =|F Mi(prel,cgprel,vgr) (22)

Ohpy, [0 o oRM; ol
...._;...'l
:>HFM ﬂw()x =100 Wre B ( T 0 0]

la cual expresa cada una las seis fuerzas/momentos de incremento como una funcion de la posicién relativa de la
aeronave 20 trasera con respecto al vértice 30, e incluyen sefiales que se pueden utilizar como aportes adicionales al
filtro Kalman.

En algunas realizaciones, con el vector de estado de estimacion de la Ecuacion 10 que permanece igual, las
Ecuaciones 22 y 23 se pueden utilizar para extender el vector de medicion de la ecuacién 12 a la matriz Hx Jacobiana
y entre la ecuacion 13 con mediciones adicionales sin afectar la estimacion del esquema de recursion asociado con
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las Ecuaciones 14-17. En otras palabras, en tales realizaciones, el esquema de recursion de estimacion simplemente
utiliza el vector de mediciéon mas largo y la matriz Hx jacobiana mas larga. Porque la posicion 212 del vortice estimado
permanece solamente afuera, la inclusién de las mediciones adicionales o aportes, que suministran informacion
adicional, en el vector de medicién de la ecuacién 12 y la matriz Hx jacobiana de la Ecuacion 13 mejora la precision
de la posicién 212 del vortice estimado y la posicion de la aeronave 20 trasera con relacion al vortice 30.

En otra realizacion, el esquema de determinacién de la posicion del vortice anteriormente descrito se suplementa con
un modelo adicional implementado por el médulo 210 de posicion de vortice que utiliza mediciones reales adicionales
para estimar el impacto esperado del vortice en las mediciones de la Ecuacion 12, y refina la posicion estimada de la
aeronave 20 trasera con relacién al vortice 30 con base en el impacto esperado estimado. En general, el modelo se
configura para comparar la posicién estimada de la aeronave 20 trasera con relacion al vortice 30 obtenida utilizando
el vector de estado de la ecuacion 10 con las mediciones reales adicionales de la posicion relativa de la aeronave
trasera con respecto al vortice, y corregir el vector de estado con base en la comparacion. En una implementacion, las
mediciones reales incluyen los angulos aerodinamicos de ataque y el rebasamiento basado en la salida de varias
aspas con angulo de ataque aseguradas a la aeronave 20 trasera en varias ubicaciones. El médulo 210 de posicién
de vortice utiliza la salida de seis paletas con angulo de ataque ubicadas cerca a la nariz de la aeronave 20 trasera.
En otra implementacion, el médulo 210 de posicion de vortice utiliza la salida de cuatro paletas con angulo de ataque
ubicadas en las puntas de las alas y la cola, respectivamente. La salida medida de cada paleta se puede modelar
como

ameas,i - T; anom,i + 6a95‘tela I (24)

&'m}m,i = an(}m,-i(Ulibre ' Vlibre'} ‘Jﬁibre ) (25)

fjagstma!i - f(Uﬁbre. V;ibra l'{'rlibra. UEE‘tE|E,[frE5tE|E)I.:[I;5tEIJ
e f(bn'bmf ‘/;iE}IE'EIL H{ibre-, ﬁrd;ﬂ?ﬁrd,ﬂfpﬂsf,i!p03y1it]’lgsz1it (E:"} 6? EIL'II)

donde anom,i €s el valor nominal (fuera de estela ) para la paleta i, d0estela,i €S €l incremento inducido por la estela
calculado con base en la posicién estimada de la paleta con respecto a la estela y un modelo de vértice analitico Ti
se tabula en el mapeo especifico de la paleta que cuenta para el fuselaje y los efectos del nUmero Mach posx,, posSy,i,
Y pOsz,i son las posiciones de cada paleta i en la aeronave trasera, h, 8, y son los componentes de disposicion de la
aeronave trasera, Y prelc, Prelv SON los estimados corrientes de la posicién de la aeronave 20 trasera con respecto a la
estela.

(20)

Los sesgos del sensor o la medicién se pueden incorporar en el filtro Kalman y ser incluidos como un estado adicional
en el vector x" de estado estimador de la Ecuacién 10, que se extiende efectivamente al vector de estado estimador.

El moédulo 120 de control de aeronave incluye, un médulo 230 de control lateral configurado para determinar una
demanda 232 de traza y un médulo 240 de control vertical configurado para determinar la demanda 242 de altitud. La
demanda 232 de traza se asocia con un componente de posicion lateral (por ejemplo, horizontal) de la posicion 222
de la aeronave deseada con relacion al vortice 30 y la demanda 242 de altitud se asocia con un componente de
posicion vertical del valor de posicion de la aeronave deseada con relacion al vortice. Una vez que se determina la
demanda 232 de traza, el médulo 140 de comando genera un comando (por ejemplo, uno o mas de un comando de
balanceo, comando de timén, y comando de rebasamiento) para lograr la demanda de traza. La aeronave 20 trasera
puede balancearse de acuerdo al comando de balanceo (o ajustar la posicion del timén y/o los elementos de control
de rebasamiento de acuerdo con los componentes de timon y rebasamiento, respectivamente, segln sea el caso) de
tal manera que se pueda lograr la posicion 222 de la aeronave deseada. De manera similar, una vez que se determina
la demanda 242 de altitud, el médulo 140 de comando genera un comando de altitud o logra la demanda de altitud.
La aeronave 20 trasera puede entonces ajustar su posicion vertical de acuerdo con el comando de altitud de tal manera
gue se pueda lograr la posicion 222 deseada de la aeronave.

El médulo 230 de control lateral determina la demanda 232 de traza con base en el componente lateral de la posicion
222 deseada de la aeronave. Basicamente, la demanda 232 de traza se puede asociar con un cambio deseado en el
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balanceo (o posicién de timén y/o rebasamiento) para efectuar un cambio en la posicién lateral de la aeronave 20
trasera para lograr el componente lateral asociado con la posicion 222 deseada de la aeronave. Los sistemas de
control de vuelo de formacién convencional se configuran para ubicar la aeronave trasera alojada del vortice, y como
tal, no cuentan para efectos aerodinamicos del vértice en la posicion de la aeronave trasera. Confiando solamente en

5 tales aproximaciones convencionales para determinar la demanda 232 de traza probablemente se pueda conducir a
una imprecision y a resultados ineficientes. Estos inconvenientes pueden contar fuertemente para los efectos del
vortice 30 en la posicidn de la aeronave 20 trasera.

El médulo 230 de control lateral cuenta para la posibilidad de dinamicas de seguimiento inestables al incluir la
interconexion de retroalimentacion, entre el médulo 120 de control de aeronave o el controlador 340 de aeronave y el

10 piloto automatico de bucle interior de la aeronave 330 trasera (por ejemplo, ver figura 6). El sistema dinamico de la
aeronave trasera se puede representar genéricamente mediante el siguiente modelo lineal:

fq=Azs+ | Big Baa | g"' 27)
S, m—— r

B,

Ya | Cia
?i:’a Cﬁ,a
b
Pa Céﬁ,a

(28).

I
S
B
&

-

El controlador de piloto automatico de bucle interior de la aeronave 330 trasera se puede representar genéricamente
15 mediante lo siguiente

P
te=Aac+ | Bie Boe B ]| (29)

W F
B(: R p a

o CI | Pe
a . Cflic ch + [ D}sc Dgfe Dgsc ] (f)ﬂ (30)
Ae pﬂ
Ce

i

=

De acuerdo con esto, con base en las ecuaciones 27-30, la interconexién de retroalimentacion entre el médulo 120 de
20 control de aeronave (por ejemplo, el controlador 340 de aeronaves) y el controlador del piloto automatico de bucle
interior de la aeronave 330 trasera produce los modelos dinamicos de bucle cerrado actualizados.
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(32)

que pueden ser adicionalmente reducidos con base en la presunciéon de que las dinamicas de bucle cerrado de la
aeronave 20 trasera son estables en ausencia de formacion de los efectos de vuelo.

Con base en modelos simples de efecto de vuelo en formacion (por ejemplo, el momento de balanceo y la fuerza
lateral) como una funcién de la posicion de traza y como se discutié anteriormente, las ecuaciones 31 y 32 producen

. |7 B,
Ty = 1‘3 = Ty + Op [V (33
- " .
Yo
=1 . | =Y (34)
w .éa |
L Pa

Las Ecuaciones 33 y 34 se pueden aun refinar mas al incorporar una relacién entre el error de traza es error exw y la
diferencia entre yemd Y Ya.

Con base en las ecuaciones 33 y 34, en la demanda 232 de traza se determina del siguiente controlador dinamico.

Yemd
:I:?Qme;’l?og+{ml 10 D]
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donde la ecuacion 35 suministra control integral, y es un valor de retroalimentacion de coeficiente de traza, y o es un
valor de retroalimentacion de balanceo, que se puede remplazar o suplementar con un valor de retroalimentacion de
la posicion de timoén y/o el valor de retroalimentacion de rebasamiento dependiendo de si el comando de traza se
asocia con un comando de timén y/o rebasamiento en lugar de o ademas de un comando de balanceo. La ley de
control empleada por el médulo 230 de control lateral y el controlador 340 de la aeronave para determinar la demanda
232 de traza se basa en las ecuaciones 35 y 36, que tienen una arquitectura derivada integral proporcional. La
retroalimentacion del coeficiente de traza estimado se utiliza en las ecuaciones 35 y 36, el cual puede eliminar el error
de cabeceo. Eliminando el Error de cabeceo de las ecuaciones 35 y 36 se eliminan las imprecisiones asociadas con
asumir la coordinacion de cambio de deslizamientos de rebasamiento cero en la presencia de efectos de vuelo en
formacion. Adicionalmente, se utiliza la retroalimentacién del error de seguimiento integral que facilita el seguimiento
preciso y robusto de la posicion de la aeronave 20 trasera en presencia de los efectos del vuelo en formacion.

El médulo 240 de control vertical determina la demanda 242 de altitud con base en el componente vertical (por ejemplo,
altitud) de la posicion 222 de la aeronave deseada, que se basa en el componente vertical del vector de posicion de
vortice de la ecuacién 5. Basicamente, la demanda 242 de altitud se asocia con un cambio deseado en la altitud (por
ejemplo, desfase vertical) de la ubicacion de la aeronave 20 trasera en la altitud asociada con la posicion 222 de la
aeronave deseada. Ademas del componente vertical del vector de posicion del vértice de la ecuacién 5, en algunas
implementaciones, el desfase vertical se determina con base en varias condiciones determinadas por la aeronave 10
lider y transmitidas a la aeronave 20 trasera tal como la fortaleza de la estela y los estimados de viento inerciales o
las condiciones del viento, y varias condiciones determinadas por la aeronave trasera, tal como la altitud y el coeficiente
de altitud del cambio de la aeronave trasera.

En referencia a la Figura 5, el modulo 120 de control de la aeronave también incluye un médulo 250 limitador
configurado para generar el o los comandos 252 modificados con base en los datos 158 de entrada. El o los comandos
252 modificados incluyen uno o mas de un comando de posicién modificada (por ejemplo, modificar los datos de
posicion deseada del médulo 110 de posicién de la aeronave o el médulo 130 de busqueda pico) y un comando de
vuelo modificado (por ejemplo, modificar los comandos 150 de vuelo del médulo 140 de comando). A pesar de las
mejoras en la traza y el seguimiento de la posicion vertical y el control suministrados por el médulo 110 de posicién,
el médulo 230 de control lateral, y el médulo 240 de control vertical, varias afectaciones (por ejemplo, variacion del
viento (rafagas) y movimiento de la aeronave lider) pueden afectar negativamente la posicién de la aeronave 20 trasera
con relacion al vortice 30. Por ejemplo, tales afectaciones pueden originar cruces no intencionales hacia y/o a través
del vértice 30 cuando la trayectoria de la aeronave 20 trasera encuentra regiones donde el controlador definido por las
Ecuaciones 35y 36 se descompone o es incapaz de compensar tales afectaciones.

De acuerdo en esto, en términos generales, el médulo 250 limitador se configura para modificar el controlador definido
por las Ecuaciones 35 y 36 con el fin de suministrar proteccion contra los cruces de voértices inducidos por afectacion.
Esencialmente, el médulo 250 limitador es operable para limitar la extension de la excursion de la aeronave 20 trasera
de un punto predefinido. EI médulo 250 limitador limita la excursion fisica de la aeronave 20 trasera desde un punto
predefinido, para evitar los cruces de vortice inducidos por afectaciones al modificar la posicién 212 del vértice
determinada por el médulo 210 de posicion de vortice y/o agregar un comando de vuelo adicional (por ejemplo, el
comando de balanceo, timoén, y/o rebasamiento), o modificando el comando 150 de la aeronave trasera.
Adicionalmente, en algunas implementaciones, el modulo 250 limitador incluye l6gica aumentada que limita modifica
a su vez el comando de la aeronave 20 trasera para restringir temporalmente ciertos movimientos de la aeronave
trasera hacia el vortice 30 (por ejemplo, para evitar los cruces de voértice inducidos por alteraciones) durante una
operacion de giro.

El médulo 250 limitador incluye un controlador que implementa un algoritmo que opera para limitar la excursion fisica
de la aeronave 20 trasera cuando es necesario para evitar cruces de vortice no pretendidos. El algoritmo implementado
por el controlador del médulo 250 limitador se basa en la siguiente sefial up de control modificada y el comando yemd
de seguimiento modificado.
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Uy = Ut + Ry V(2 Ut 37)
Yema = (1 = Thok) (1= (1)) + (2t + orke— 09

donde uwk es la sefial de comando de traza original o no modificada, ku es una ganancia escalar, nwk es el punto de
referencia de salida de la traza de una region compacta especificada desde la cual la sefial urk del comando de traza
original se evita que salga, y y(xp) es la funcion de modulacién definida como

0 max(2) -1
’}(l‘p) = max Ugmm 1 1+ gm L (39)
SL

donde el “limite duro” o “umbral duro ” de un rango permisible del estado a ser limitado xp se parametriza median una
magnitud de xmax y Un sesgo n, dst es un porcentaje del rango permisible a ser utilizado como una regién de transicion,
que define un "limite suave" o un "umbral suave" del rango permitido.

De acuerdo con algunas realizaciones, el comando yemd de seguimiento modificado definido por la ecuacion 38 se
puede filtrar mediante un filtro de paso bajo mediante una saturacién de coeficiente de un lado antes de ser utilizada
para generar el o los comandos 252 modificados. Al volver al filtro de paso bajo, las caracteristicas de rebasamiento
de un sistema de bucle cerrado implementado por los médulos del controlador 100 se pueden modificar. La saturaciéon
de coeficiente de la sefial filtrada limita el coeficiente de comando hacia el vortice 30, mientras que no se limita el
coeficiente de comando alejado del vortice.

De acuerdo con aun otras realizaciones, la funciéon de modulacion y(xp) se puede modificar de tal manera que la accién
limite del médulo 250 limitador se efectia solamente en la medida en que la aeronave 20 trasera se aproxima al vortice
30. En otras palabras, en tales realizaciones con un limite de un lado el médulo 250 limitador no ejecuta el algoritmo
de limitacion si la aeronave 20 trasera se esta moviendo alejandose del vértice 30.

En algunas realizaciones, la funcion y(xp) de modulacién se puede filtrar al pasar el valor calculado de la ecuacion 39
a través de un filtro de paso bajo de un lado (por ejemplo, de acuerdo con la relacién yk-=1=max(ysL,(1-TsT)yk)).Tal filtro
de un lado de la funcion de modulacién aplica la accién de limitacion del médulo 250 limitador tan pronto como
cualquiera de los limites suaves se cumplen, pero demora el regreso al comando yemd de seguimiento modificado a su
valor nominal o no modificado. En general, en el caso de limitar un comando de traza, cuando el comando de traza
demanda movimiento de la aeronave 20 trasera hacia una posicién de inestabilidad con respecto al vortice 30, y la
accion limitante del modulo 250 limitador modifica el comando de traza para moverse alejandose del vortice, el
debilitamiento lento de la funcién de modulacién por via del filtro de bajo paso de un lado restringe el comando de
traza de cambiar de regresar rapidamente a la regién de inestabilidad. De esta manera, tal filtracion de paso bajo de
un lado de la funcién de modulacién puede incrementar el tiempo en que la aeronave 20 trasera se ubica en las
regiones de estabilidad, que conduce a un control de bucle cerrado mas estable.

De acuerdo con una realizacion, el estado o comando xp monitorizado para limitar el comando de posicion de traza
Yirk, que se puede representar como una funcion de la posicion r de traza como sigue.

lim gy =7 (40)
t—oo

donde se asume que el seguimiento asintético para los valores constantes para la posicion r de traza es lograble (por
ejemplo, el sistema de control implementado por el controlador 100 es estable). Ademas, con base en la anterior
presuncion, las dinamicas de bucle cerradas nominales se pueden representar como
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donde la matriz A de dindmicas es Hurwitz, de tal manera que las matrices P y Q definitivas positivas satisfacen lo
siguiente

PA+ ATP = -—Q (43).

Para una ganancia ku, escalar no cero, una funcién Lyapunov de estabilidad de entrada a estado (ISS) se puede definir
como

V(z)= 1! Py (44

de tal manera que el coeficiente de tiempo correspondiente del cambio de la funcién V Lyapunov ISS se puede
representar como

V=i Pr+a'Ps )

= Uy (a kB Po 4yt B P+ " A" Pr 42" PAr 44" PByng 4 2" PBibyty 46

= =07 Qo+ 2" PB((r - (1) 4 k) + 2" Po(ay) (B + BkyJug. e
\—v_’

By

Al establecer la sefial usi igual a -KBTPx, la Ecuacién 47 se vuelve

V = =2 Qc - Y(z,)e" PBKBEPz + 2 PB(r = ) (L 1(2,)) + o) 9
<=2 Qo+ 20" PB(r =t (L= (xy)) + 1ot )

El modulador 250 limitador ejecuta las dinamicas de funcién definidas por las Ecuaciones 48 y 49 para suministrar el
o0 los comandos 252 modificados.

Como se definié en las Ecuaciones 48 y 49, el o los comandos 252 modificados se limitan de acuerdo con el estado
o comando Xp seleccionado para limitacion. Como se discutié anteriormente, o en una implementacion, el estado xp
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seleccionado para limitacion es la posicion yuk. De traza. En general, el algoritmo limitador incorporado en las
dinamicas de funcién evita la posicién de traza de tener demasiado cerca el nicleo de vértice (por ejemplo una region
de inestabilidad), que podria resultar en un cruce de vortice no ordenado. Adicionalmente, en algunas ejecuciones, el
estado xp seleccionado para limitacion es el coeficiente de traza yuk (por ejemplo, la velocidad de la aeronave trasera
en la direccion de traza). Limitar el coeficiente de traza ywk puede evitar que la posicidn de traza se mueva rdpidamente
a través de los limites suave y duro de la uncion de modulaciéon. Como la aeronave 20 trasera cerca de un nucleo del
vortice, el coeficiente de traza tipicamente incurre en oscilaciones de magnitud creciente. Al limitar el coeficiente de
traza, el comando yemda de posicion de traza se puede modificar para mover la aeronave 20 trasera alejandola de la
region de inestabilidad. Adicionalmente, los limites aplicados al coeficiente de traza se pueden ajustar como una
funcién de la posicion de traza, de tal manera que la aeronave 20 trasera se ubica mas cercana al nicleo del vortice,
el coeficiente de traza permitido (por ejemplo, el coeficiente de traza maximo) se reduce.

De acuerdo con algunas realizaciones, cuando se limita la posicion de traza el médulo 250 imitador produce comandos
252 modificados que son iguales a el o los comandos 150 de vuelo de la aeronave trasera hasta que la posicion de
traza excede el limite suave predeterminado. Una vez que la posicion de traza excede el limite suave predeterminado,
la funcién y(xp) de modulaciéon comienza a afectar el o los comandos 252 modificados de tal manera que el o los
comandos modificados son diferentes que el comando de vuelo de la aeronave para efectivamente “empujar” la
aeronave 20 trasera alejandola del vértice 30 para satisfacer el limite suave.

En referencia a la Figura 6, el Sistema 300 de control configurado para ejecutar la funcionalidad de la posicién y los
moddulos 110, 120, de control de la aeronave se muestran esquematicamente. El sistema 300 de control incluye un
estimador 310 de posicién, y un controlador 340 de la aeronave, y un limitador 360. El estimador 310 de posicion
puede incluir el médulo 110 de posicion, el controlador 340 de la aeronave puede incluir el médulo 120 de control de
la aeronave, y el limitador 360 puede incluir el médulo 250 limitador. Con base en los parametros operativos asumidos
o determinados de las aeronaves 320, 330 lider y trasera, el estimador 310 de posicién determina una posicion
estimada del vortice y una posicion estimada de la aeronave trasera con relacién al vértice. Los estimados de posicion
se reciben por el controlador 340 de la aeronave, que genera el o los comandos de vuelo, que pueden incluir un
comando de balanceo y/o un comando de altitud, para la aeronave 330 trasera basada al menos parcialmente en los
estimados de posicion. El controlador 340 de la aeronave también puede utilizar comandos de posicion recibidos
desde la entrada 350 del piloto, la retroalimentacion de la aeronave 320 lider y la retroalimentacién de la aeronave
330 traseras en su determinacion de él o los comandos de vuelo.

El limitador 360 recibe datos de la aeronave 320 lider, el o los estimados de posicion del estimador 310 de posicién,
y el o los comandos de posicion del aporte 350 del piloto, y modifica o reemplaza, el o los comandos de posicion con
el o los comandos de posicion modificadas o modifica, o reemplaza el o los comandos de vuelo con el o los comandos
de vuelo modificados, para evitar un cruce de vértices inadvertido. De acuerdo con esto, el o los comandos de posicion
modificados y el o los comandos de vuelo modificados generados por el limitador 360 pueden ser ajustes o reemplazos
de él o los comandos de posicién generados por el aporte 350 del piloto y el o los comandos de vuelo generados por
el controlador 340 de la aeronave, respectivamente.

El controlador 100 de la aeronave también puede incluir un médulo 130 que busca el pico en algunas realizaciones.
En general, el mddulo 130 que busca el pico suministra control de busqueda de pico para mover eficientemente la
aeronave trasera a un estado de vuelo 6ptimo (por ejemplo, la posicion 222 deseada de la aeronave) que minimiza el
arrastre inducido. El control de busqueda de pico del médulo 130 de busqueda de pico se basa en el uso de un filtro
Kalman extendido para estimar varios parametros asociados con una funcidon métrica de desempefio medida. El
control de busqueda de picos se basa en las siguientes definiciones y deducciones. Un vector dvp de distancia se pude
definir como la diferencia entre el vector de posicion del vortices 30 (por ejemplo xv) y el vector de posicién de la
aeronave 20 trasera (por ejemplo, xp) (ver, por ejemplo, Figuras 2A y 2B.) Correspondientemente, asumir el
comportamiento de la métrica de desempefio se puede localmente modelar, en algunas realizaciones, una funcion de
mapeo de una métrica fm(dvwp), de desempefio, con la métrica de desempefio siendo una funcion de la posicion de la
aeronave 20 trasera con relacién al vortices 30, se puede presentar de manera general mediante

f m,0 (SUP- - 51%;)@26%'23 T Q15=vp + QO o0

donde Qo, Q1, y Q2 son matrices desconocidas de dimensiones apropiadas. La métrica de desempefio puede ser

cualquiera de varias métricas, tal como un angulo de inclinacion de reglaje, deflexion del alerén, comando del
*

regulador, y similares. La ecuacién 50 se puede utilizar para determinar P * que es el vector de distancia optima
definido como la diferencia entre el vector de posicion del vértice 30 (por ejemplo, xv) y el vector de posicidon deseada
de la aeronave 20 trasera (por ejemplo, Xopt) (ver, por ejemplo, Figuras 2A y 2B), que se pueden representar como
sigue
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Un error de posicion es evp se puede definir como la diferencia entre &vp y 4 (ver, por ejemplo, Figura 1). Ademas,
la métrica de desempefio de la Ecuacion 50 se puede expresar como una funcion de ey, como sigue

T
| lwlT I-»-1T 1—1T, _
fm(evp)m E-up“foQg Ql QQ 8@?*5@2 Q] -[-Ql E@PwﬁQ? Ql ‘S‘QUW{%M:;;) (32)
que se puede reducir a la funcion métrica modificada

0 Mty + My + (1) )

donde Mz es igual a Q2 y el termino lineal m(evw) se reduce a cero en las coordenadas del nuevo sistema de
coordenadas inercial.

Considerando la posicion de la aeronave 20 trasera con relacion al vortice 30 y la posicién 222 de la aeronave deseada
M

I
como cantidades estimadas con errores asociados, la posiciéon estimada de la aeronave con relacién al vortice P
y

*

la posicion 222 de la aeronave deseada estimada (por ejemplo, 7 *) soniguala a

)

Opp = Oy + Oy (54

) ~
* * * =
oy, =0 + (55)
up vp up
donde ~dy es el error de posicion relativo. Discrepancia de posicion optima estimada.

A A

A X
Evp = Oup — 5@} (56)

Se puede reducir a

Cup + éﬁp (57)

al utilizar las Ecuaciones 54 y 55, asi como también la definicion del error es ey de posicion como se definid
anteriormente, donde ~evp es el error de posicién 6ptimo. La funcién métrica modificada representada por la Ecuacion
53 se puede entonces expresar en términos de la discrepancia e"vp de la de la posicién 6ptima estimada y el error ey
de posicion optima como
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T Mot = 267 Moo+ 65 Ma + My 41 (6, 6,
o Y Io. + Mo+ M - (58)

El Sistema de control que gobierna la operacion de la aeronave 20 trasera es controlado por el médulo 130 de
busqueda pico para lograr el control de busqueda pico deseado de la aeronave en la posicion 222 deseada de la
aeronave. Las dindmicas del Sistema de control del médulo 130 de busqueda pico sacan un comando o comandos

de posicion, y el controlador 100 emite el o los comandos de vuelo para mover la aeronave 20 trasera a la salida de
el o los comandos de posicion de tal manera que la discrepancia e'vp de posicion optima estimada se reduce a cero.

El error evp de posicion se reduce en virtud del algoritmo de estimacion ejecutado por el médulo 130 de busqueda pico.
El algoritmo de estimacion se basa en la funcién métrica modificada representada por la Ecuacién 53 anterior como
se reparametriz6 adicionalmente al establecer Mz de las Ecuaciones 53 y 58 como sigue

My = NTN (59)

Ny Nyo
0 ng

(60)

N =

Con base en las Ecuaciones 59 y 60, el vector x" de estado de estimacion se puede poblar con las cantidades
desconocidas que se pueden definir como sigue

. x k& Ay 2 A /)
T=1Ny Ny Ny My E?J,p(l) @pr(Q)} (61)

M A A A A A T
=|T1 T9 T3 Ty Ty J;@] (62)

En ciertas implementaciones, el vector x" de estado de estimacion se asume como constante cuando se determina el
estimador de estado de dinamica del médulo130 de busqueda de pico como se describe con mas detalle adelante.
Otro vector y" que contiene cantidades asumidas conocidas o medidas se puede definir como sigue.

5 x T
epll) €up(2) (63)
=[n n] o

Y

Con Base en las Ecuaciones 61 y 63, una matriz H(x,y) Jacobiana de la funcion métrica representada por la ecuacion
53 con respecto a los vectores x" y, y" de estado se pueden computar como sigue.
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2= o) (maa (25 = 1) + maa(2s = 1))
0 Mag (25— 1)

Hlz,y)= ‘lrﬁ = 4 i ) (65).

Iy (25 = 31) 4+ o - ) -

| (s - 3p) + 1y (05 - ) + masmngds - uynggy) - 3 |

De acuerdo con la Ecuacion 65, el estimador de estado dinamico del médulo 130 de busqueda de pico para suministrar
control de la blisqueda de pico puede construir como sigue

f= K(fm - fm(ﬂ?a y)) (66)
fm(ﬂf?; Z/) = m,O(l'; TJ) (67)
K = PH] (HyPH] +R)™ o

H 0 ; (69).
Lt.-';: = l‘r':'p(_] ) '-r'zpln_g_’] }
De la Ecuacion 66-69, dos estimados de estado final ~ se pueden extraer, lo que permite
V= =€y
que la sefal v de control auxiliar sea definida como , lo cual produce la siguiente relacién

&vp —} "-évp + évp (70).

Con base en la Ecuacion 70, el mejor desempefio de la basqueda de pico (por ejemplo, un valor inferior de fm) es
logrado probablemente cuando el error es eyp de posicion real que es mas pequefio que ~evp.

El médulo 130 de busqueda de pico implementa el estimador de estado dinamico de las Ecuaciones 66-69 en tiempo
discreto. La aproximacion de tiempo discreto facilita la reformulacion de la sefial de despegue, que es tipicamente
requerida para los esquemas de busqueda de pico, a una secuencia para pulsos de onda cuadrada de baja frecuencia.
Tal reformulacion a la sefial de despegue le permite a la aeronave 20 trasera venir a un estado de reglaje antes de
muestrear la funcién métrica, lo que obvia la necesidad de contar con las dinamicas y corrientes momentaneas, y
reduce significativamente el nimero de cambios en la sefial de despegue. Esencialmente, el modulo 130 de busqueda
de pico modifica los comandos de traza y altitud con base en el estimado corriente de la ubicacion éptima (por ejemplo,
la posicion 222 deseada de la aeronave) como se determind por el médulo 220 de posicion deseada de aeronave en
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combinacién con un patrén de busqueda que es proporcional a la incertidumbre del estimado. El patron de bisqueda
puede ser cualquiera de varios tipos, tamafios y configuraciones de los patrones de blsqueda. En algunas
implementaciones, el patron de busqueda incluye una pluralidad de puntos de datos (por ejemplo, nueve puntos de
datos en una implementacién) aproximadamente una region.

Para cada punto de dato, la métrica de desempefio, que puede ser un elemento del vector de estado estimador (por
ejemplo, Ecuacion 10), se evalta utilizando el estimador de estado dindmico descrito anteriormente para un valor
variable diferente (por ejemplo, error ey de posicion real) para obtener un conjunto de datos que suministre una
estimacion mas precisa de la métrica del desempefio y una posicion 222 deseada mas precisa de la aeronave. Por
ejemplo, la funcion representada en la ecuacion 53 es corrida para una métrica de desempefio escogida en cada punto
de dato del patrén de blsqueda, y se utiliza la técnica de filtro Kalman para filtrar el valor de la Ecuacién 53 calculada.
Para estimar la forma del modelo cuadratico patronado alrededor de una region definida por el patron de bisqueda.
La forma estimada del modelo cuadréatico es esencialmente "similar a tazon", de tal manera que este tiene un valor
minimo en el fondo del tazén. El tamafio o la region del patron de busqueda se selecciona de tal manera que al menos
los puntos de datos del patron de bisqueda se ubican alrededor del modelo cuadratico para ayudar a definir la forma
del modelo cuadratico, y asegurar que la parte inferior del "tazon" del modelo cuadratico este dentro de la regién
definida por el patrén de bisqueda. Después de una primera iteracion de definicion de la forma del modelo cuadratico
utilizando el patrén de busqueda con una primera region, se determina el fondo del “taz6n" del modelo cuadratico de
la ecuacion 53. El vector de estado estimador se actualiza con el valor de la métrica de desempefio asociada con el
fondo del tazén, y la nueva posicién de la aeronave deseada se determina con base con el vector de estado estimador
actualizado. Entonces, una segunda iteracion de la definicion de la forma del modelo cuadratico se efectda utilizando
el mismo (o uno diferente) patrén de busqueda, pero con una segunda region mas pequefia como ubicada localmente
alrededor de la parte inferior del tazén. Ya que la segunda regién es mas pequefia, y esta ubicada alrededor de la
parte inferior del primer “tazon”, el segundo "tazén" es mas pequefio, y una representacion mas precisa y exacta del
modelo cuadratico. De acuerdo con esto, el fondo del segundo “taz6n” suministra un valor mas preciso y refinado del
vector de estado estimador.

El proceso iterativo anterior se repite para actualizar continuamente la forma del modelo cuadratico, y derivar unos
valores mas precisos y refinados para el vector de estado estimador de las formas actualizadas. Ya que esta
metodologia de busqueda pico estima el valor 6ptimo para el vector de estado estimador para cada iteracion, opuesto
a moverse iterativamente a lo largo del borde del mismo "tazén" en una direccién seleccionada hasta que se encuentra
un valor 6ptimo como el de la técnica anterior, el valor éptimo se estima mas rapido que con las metodologias de
blusqueda pico de la técnica anterior, que conduce a un control de busqueda pico mas sensible. Para mejorar
adicionalmente la precision y la sensibilidad, se pueden utilizar mdaltiples patrones de busqueda y/o patrones de
busqueda multidimensionales (por ejemplo, patrones de busqueda 3-D, patrones 4-D, etc.) para cada proceso iterativo.

Con referencia a la Figura 7, el sistema 400 de control configurado para ejecutar la funcionalidad del médulo 130 de
busqueda pico se muestra esquematicamente. El sistema 400 de control incluye un estimador 410 de posicion y un
controlador 440 de aeronave. El estimador 410 de posicién puede incluir el médulo 110 de posicién y el controlador
340 de aeronave puede incluir el médulo 120 de control de aeronave. De manera similar al estimador 310 de posicion,
el estimador 410 de posicion determina una posiciéon estimada del vortice y una posicion estimada de la aeronave
trasera en relacion al vortice. Los estimados de posicion se reciben por el controlador 440 de la aeronave, que genera
un comando de balanceo y/o un comando de altitud para la aeronave 430 trasera con base en al menos parcialmente
los estimados de posicion. El controlador 440 de aeronave de la aeronave también puede utilizar retroalimentacion de
la aeronave 420 lider y retroalimentacion de la aeronave 430 trasera en su determinacion del o los comandos de vuelo.

Adicionalmente, el sistema 400 de control incluye un controlador 460 de blsqueda pico que incluye un médulo 120 de
busqueda pico. El controlador 460 de busqueda pico recibe el o los estimados de posicion del estimador de posicion,
y genera el o los comandos de posicion (por ejemplo, la posicion deseada de la aeronave 20 trasera) con base en el
o los estimados de posicion. El o los comandos de posicién son entonces recibidos por el controlador 440 de la
aeronave, que emite el o los comandos de vuelo a la aeronave 20 trasera con base en al menos parcialmente el o los
comandos de posicion. Basicamente, entonces, el controlador 460 de bUsqueda pico establece una posicién deseada
de la aeronave con base en los parametros asociados con el valor métrico de desempefio minimo.

El sistema 400 de control también incluye un limitador 470 similar al limitador 360 del sistema 300 de control. El
limitador 470 recibe datos de la aeronave 420 lider, el o los estimados de posicion del estimador 410 de posicion, y el
0 los comandos de posicién del controlador 460 de busqueda pico, y modifica o reemplaza el o los comandos de
posicion con el o los comandos de posicion modificados o modifica, o reemplaza, el o los comandos de vuelo con el o
los comandos de vuelo modificados, para evitar el cruce inadvertido del vortice. De acuerdo con esto, el o los
comandos de posicion modificados y el o los comandos de vuelo modificados generados por el limitador 470 pueden
ser ajustes o reemplazos de él o los comandos de posicién generados por el control 460 de busqueda pico y el o los
comandos de vuelo generados por el controlador 440 de aeronave, respectivamente.

De acuerdo con una realizacion, el sistema de control del médulo 505 de busqueda pico se muestra esquematicamente
en la figura 8 como parte de un sistema 500 de control para la aeronave 20 trasera. En general, el sistema 500 de
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control incluye un controlador 510 de seguimiento de posicion, el cual puede formar parte y ser operable mediante el
modulo 120 de control de aeronave del controlador 100. Como se discutié anteriormente, el controlador 510 de
seguimiento de posicion se configura para suministrar los comandos de vuelo (por ejemplo, los comandos de balanceo
y de altitud) a la aeronave 520 trasera para lograr una posicién de aeronave deseada con relacién a un vortice de una

manera deseada. El controlador 510 de seguimiento de posicién determina los comandos de balanceo y altitud con
-

base en al menos parcialmente la posicién estimada de la aeronave deseada con relacion al vortice "7 ° segln se
determiné mediante un estimador 515 de posicion relativa, que puede formar parte del médulo 210 de posiciéon de
vortices del controlador 100. El controlador 510 de seguimiento de posicién también determina los comandos de

~

*

balanceo y altitud basados al menos parcialmente en la posicion P estimada deseada de la aeronave, que se puede
determinar mediante el médulo 220 de posicion deseada de aeronave, recibida como aporte de un piloto de la
aeronave 20 trasera, y/o recibida del médulo 130 de busqueda pico. En general, el médulo 505 de bisqueda pico es

2% *

e, vp . i - . vp
operable para generar la posicion deseada estimada de la aeronave o modificar la posicion deseada
estimada de la aeronave recibida del aporte del piloto con base en al menos parcialmente las métricas de desempefio
detectadas asociadas con la operacion de la aeronave trasera, antes de ser recibidas por el controlador 510 de
seguimiento de posicion y utilizadas para determinar los comandos 150 de vuelo de la aeronave trasera (por ejemplo,
los comandos de balanceo y altitud).

El sistema 500 de control incluye un médulo 530 de seleccién métrica que selecciona la métrica de desempefio sobre
o

la cual el médulo 505 de busqueda pico determina el ajuste de la posicion ~ "7 * deseada estimada de la aeronave.

Esencialmente el médulo 505 de busqueda pico se configura para eliminar o reducir los errores probablemente

S

asociado con el estimado de la posicién ¥ deseada de la aeronave, y el estimado de la posicién de la aeronave
con relacion al vortice 8"vp. de esta manera el control de busqueda pico del médulo 505 de blsqueda pico no es
susceptible a los errores asociados con el modelamiento de la posicion estimada de la aeronave con relacion al vortice
de la posicion deseada de la aeronave. El sistema 500 de control incluye ademas un filtro 540 Kalman extendido. Para
cada elemento del vector de estado el filtro 540 produce un estimado del valor del elemento por via del esquema de

~

recursion de filtro Kalman extendido como se discutid anteriormente, y un factor de incertidumbre “ que
representa una prediccién de que tan cercano esta el estimado al valor real. En general, el filtro 540 de Kalman
extendido recibe mas informacion (til, la calidad de los estimados se incrementa, y el factor de incertidumbre
disminuye (por ejemplo, la confianza en la precision del estimado se incrementa). Ademas, el filtro 540 de Kalman

extendido también calcula el error € de posicion éptima estimada asociado con la Ecuacién 73 anterior.

El médulo 505 de blsqueda pico incluye ademas un blogue a escala o el moédulo 560 que escala el tamafio del area
0 region del patrén de blsqueda seleccionado de una consulta 550 del patron de busqueda. Un patron de busqueda
2-D simple (o de mayor dimensién), o multiples patrones de busqueda, se pueden seleccionar del patron de la consulta
550 de patron de busqueda. El bloque 560 de escala al patron de busqueda seleccionado con base en el factor de

incertidumbre ¢, -. Mas especificamente, en algunas implementaciones, el bloque 560 de escala, escala el

patron de busqueda seleccionado por un factor de incertidumbre “»p . De acuerdo con esto, en la medida en que
el factor de incertidumbre se incrementa, el tamafio del area o region del patron de blsqueda correspondiente se
incrementa y la aeronave 20 trasera gasta menos tiempo cerca a la posicion éptima con relacién al vortice. En
contraste, medida en que el estimador gana mas confianza en el estimado y el factor de incertidumbre disminuye, el
tamafio del patréon de busqueda disminuye y la aeronave 20 trasera gasta mas tiempo cerca a la ubicacion 6ptima.

Con base en el valor del fondo del tazén obtenido de la aplicacion del patron de bisqueda escalado, el médulo 505
de busqueda pico calcula un error de posicién 6ptimo estimado refinado. El sistema 500 de control entonces suma el

~

error € de posicién optima estimada con el error de posicion 6ptimo estimado refinado para crear un valor dos de
desfase de posicion. El valor de desfase de posicion es filtrado por un filtro 570 para suavizar el valor dos de desfase

S5
. L v, .
de posicion antes de ser sumado con la posicién P deseada estimada de la aeronave. De acuerdo con esto, el
moédulo 130 de busqueda pico se configura para determinar un valor dos de desfase de la posicidon que ajusta o
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~

*

modifica la posicion ~ "7 deseada estimada de la aeronave con base en la "sensacion" donde la aeronave 20 trasera
esta con relacion al vortice 30.

Aunque el control de blsqueda pico descrito anteriormente se asocia con controlar la posicién de la aeronave trasera
con respecto al vértice, se reconoce que el proceso iterativo de control de busqueda pico para determinar un valor de
meétrica de desempefio 6ptima se puede aplicar a otras aplicaciones donde la métrica del desempefio no es una funcién
de la posicion del vértice. Por ejemplo, la métrica de desempefio se puede asociar con la posicion de las superficies
de la aleta de un sistema de aleta de flexion bajo de una aeronave durante la operacion crucero con piloto automatico.

Como lo apreciara una persona experta en la técnica, los aspectos de la presente solicitud se pueden realizar como
un sistema, un método, y/o un producto de programa de ordenador. De acuerdo con esto, los aspectos de la presente
aplicacion pueden tomar la forma de una realizacion completamente de hardware, una realizacién completamente de
software (que incluye firmware, software residente, microcodigo, etc.) o una realizacién que combina aspectos de
software y hardware que pueden todos generalmente ser denominados aqui como un "circuito”, "médulo” o "sistema".
Adicionalmente, los aspectos de la presente solicitud pueden tomar la forma de un producto de programa de ordenador
gue tiene una realizacion en uno o mas medio o medios leibles por ordenador que tienen un codigo de programa
contendido en este.

Muchas de las unidades funcionales descritas en esta especificacion se han etiquetado como médulos, con el fin de
enfatizar mas particularmente su independencia de implementacion. Por ejemplo, un médulo se puede implementar
como un circuito de hardware que comprende unos circuitos VLSI de costumbre o unos arreglos de compuertas,
semiconductores separados de la cubierta tales como los chips légicos, transistores, u otros componentes discretos.
Un médulo también se puede implementar en dispositivos de hardware programables tales como los arreglos de
compuertas programables de campo, l6gica de arreglo programable, los dispositivos l6gicos programables o similares.

Los modulos también se pueden implementar en software para su ejecucion mediante varios tipos de procesadores.
Un médulo identificado de cddigo de programa puede, por ejemplo, comprender uno o mas bloques fisicos o l6gicos
de instrucciones de ordenador el cual puede, por ejemplo, ser organizado como un objeto, procedimiento o funcion.
Sin embargo, los ejecutables de un moédulo identificado no requieren ser fisicamente ubicados juntos, pero pueden
comprender instrucciones disparar instrucciones almacenadas en diferentes ubicaciones las cuales, cuando se unen
I6gicamente juntas, comprenden el modulo y logran el propoésito establecido por el médulo.

De hecho, un médulo de cédigo de programa puede ser una instruccién simple, o muchas instrucciones, y puede aun
ser distribuido en varios diferentes segmentos de codigo, entre diferentes programas, y a través de varios dispositivos
de memoria. De manera similar, los datos operacionales se pueden identificar e ilustrar alli dentro de los médulos, y
pueden tener una realizacion en cualquier forma adecuada y organizada dentro de cualquier tipo adecuado de
estructura de datos. Los datos operacionales se pueden recolectar como un conjunto de datos, Unico, o se pueden
distribuir en diferentes ubicaciones que incluyen diferentes dispositivos de almacenamiento, y pueden existir, al menos
parcialmente, simplemente como sefiales electrénicas o un sistema o una red. Cuando el médulo o las porciones del
moédulo se implementan en un software, el codigo del programa puede almacenarse y/o propagarse en uno 0 mas
medio o medios leibles por ordenador.

El medio leible por ordenador puede ser un medio de almacenamiento leible por ordenador tangible que almacena el
codigo de programa. El medio de almacenamiento leible por ordenador puede ser, por ejemplo, pero no esta limitado
a, un sistema, aparato o dispositivo electronico, magnético, Optico, electromagnético, infrarrojo, hologréfico,
micromecanico o semiconductor, o cualquier combinacion adecuada de los anteriores.

Ejemplos mas especificos del medio de almacenamiento leibles por ordenador pueden incluir, pero no estan limitados
a, un disquete portatil de ordenador, un disco duro, una memoria de acceso aleatorio (RAM), una memoria de solo
lectura (ROM), una memoria de solo lectura programable borrable (EPROM o memoria flash), una memoria de solo
lectura de disco compacto portatil (CD-ROM), un disco versatil digital (DVD), un dispositivo de almacenamiento 6ptico,
un dispositivo de almacenamiento magnético, un medio de almacenamiento hologréafico, un dispositivo de
almacenamiento micromecanico, o cualquier combinacion adecuada de los anteriores. En el contexto de este
documento, el medio de almacenamiento leible por ordenador puede ser cualquier medio tangible que pueda contener
y/o almacenar codigo de programa para uso por y/o en relacién con un sistema de ejecucion de instrucciones, aparato,
o dispositivo.

El medio leible por ordenador también puede ser un medio de sefial leible por ordenador. Un medio de sefial leible
por ordenador puede incluir una sefial de datos propagada con un cédigo de programa con realizaciones en este, por
ejemplo, en banda base o como parte de una onda portadora. Tal sefial propagada puede tomar cualquiera de una
variedad de formas, que incluyen, pero no estan limitadas a, eléctrica, electromagnética, magnético, dptica o cualquier
combinacion adecuada de estas. Un medio de sefial leible por ordenador puede ser cualquier medio leible por
ordenador que no sea un medio de almacenamiento leible por ordenador y que se pueda comunicar, propagar, o
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transportar codigos de programa para uso o mediante o en relacion con un sistema de ejecucién de instruccién, aparato
o dispositivo. El cédigo de programa realizado en un medio de sefial leible por ordenador se puede transmitir utilizando
cualquier medio apropiado, que incluye, pero no esta limitado a, linea alambrada, fibra éptica, radiofrecuencia (RF) o
similar, o cualquier combinacion adecuada de los anteriores.

En una realizacién, el medio leible por ordenador puede comprender una combinacion de uno o mas medios de
almacenamiento leibles por ordenador y uno o mas medios de sefial leibles por ordenador. Por ejemplo, el cédigo de
programa puede ser tanto propagado como una sefial electromagnética a través de un cable de fibra 6ptica para
ejecucion mediante un procesador y almacenado en un dispositivo de almacenamiento RAM para ejecucion mediante
el procesador.

El cédigo de programa para llevar a cabo las operaciones para aspectos de la presente invencién puede ser escrito
en una combinacién de uno o mas lenguajes de programacion, que incluyen un lenguaje de programacion orientado
por objeto tal como Java, Smalltalk, C++, PHP o similares y lenguajes de programacién de procedimiento convencional,
tales como un lenguaje de programacion "C" o lenguajes de programacion similares. El codigo del programa puede
ejecutarse completamente sobre el ordenador del usuario, parcialmente sobre el ordenador del usuario, como un
paquete de software autonomo, parcialmente sobre el ordenador del usuario o parcialmente en un ordenador remoto
o completamente en el ordenador remoto o servidor. En el Gltimo escenario, el ordenador remoto puede ser conectado
a un ordenador de usuario a través de cualquier tipo de red, que incluye la red de area local (LAN) o una red de area
amplia (WAN), o la conexién se puede hacer a un ordenador externo (por ejemplo, a través de Internet utilizando el
proveedor de servicios de Internet).

El producto del programa de ordenador se puede compartir, simultaneamente sirviendo a mdltiples clientes en una
forma flexible, automatizada. El programa de ordenador puede ser estandarizado, requiriendo poca adecuacion y ser
escalable, suministrando capacidad de demanda en un modelo de pague en la medida que vaya.

El producto de programa de ordenador se puede almacenar en un sistema de archivo compartido accesible desde uno
0 mas servidores. El producto de programa de ordenador se puede ejecutar por via de transacciones que contienen
datos y solicitudes de procesamiento de servidor que usan las unidades de la Unidad de Procesador Central (CPU)
en el servidor al que se accede. Las unidades CPU pueden ser unidades de tiempo tal como minutos, segundos, horas
en el procesador central del servidor. Adicionalmente, el servidor al que se accedié puede hacer solicitudes de otros
servidores que requieran las unidades CPU. Las unidades CPU son un ejemplo que representan solo una medicién
de uso. Otras mediciones de uso incluyen, pero no estan limitadas a ancho de banda de red, uso de memoria, uso de
almacenamiento, transferencia de paquetes, transacciones completas, etc.

Aspectos de las realizaciones pudieron ser descritos anteriormente con referencia a los diagramas de flujo
esquematicos y/o los diagramas de bloque esquematicos de los métodos, aparatos, sistemas y productos de programa
de ordenador de acuerdo con las realizaciones de la invencion. Se entendera que cada bloque de los diagramas de
flujo esquematico y/o los diagramas de bloque esquematico, y combinaciones de bloques en diagramas de flujo
esquematico y/o diagramas de bloque esquematico, se pueden implementar mediante codigo de programa. El cédigo
de programa se puede suministrar a un procesador de un ordenador de propésito general, ordenador de propdsito
especial, secuenciador, u otros aparatos de procesamiento de datos programables para producir una maquina, de tal
manera que las instrucciones, que se ejecutan por via de procesador del ordenador u otros aparatos de procesamiento
de datos programables, crean medios para implementar las funciones/actos especificados en el blogue o los bloques
de diagramas de flujo y/o diagramas de bloque esquematico.

El codigo de programa también se puede almacenar en un medio leible por ordenador que puede dirigir un ordenador,
otro aparato de procesamiento de datos programable, u otros dispositivos para funcionar de una manera particular, de
tal manera que las instrucciones almacenadas en el medio leible por ordenador producen un articulo de manufactura
gue incluye instrucciones que implementan la funcidén/acto especificado en el blogue o bloques de los diagramas de
flujo esquematico y/o los diagramas de bloque esquematico.

El codigo de programa también se puede cargar en un ordenador, otros aparatos de procesamiento de datos
programables, u otros dispositivos para originar una serie de etapas operacionales a ser efectuadas en el ordenador,
otros aparatos programables, u otros dispositivos para producir un proceso implementado por ordenador de tal manera
que el codigo de programa que se ejecutd en el ordenador u otros aparatos programables suministren procesos para
implementar los funciones/actos especificados en el bloque o bloques de diagrama de flujo y/o el diagrama de bloques.

Los diagramas de flujo esquematico y/o los diagramas de bloque esquematico en las figuras ilustran la arquitectura,
funcionalidad, y operacion de posibles implementaciones de aparatos, sistemas, métodos y productos de programa
de ordenador de acuerdo con varias realizaciones de la presente invencion. A este respecto, cada bloque en los
diagramas de flujo esquematico y/o los diagramas de bloque esquematico pueden representar un médulo, segmento,
o0 porcion de codigo que comprende una o mas instrucciones ejecutables del codigo de programa para implementar el
o las funciones légicas especificadas.
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Se debe notar también que, en algunas realizaciones alternativas, las funciones anotas en el bloque pueden ocurrir
fuera del orden anotado en las figuras. Por ejemplo, dos bloques mostrados en sucesion pueden, de hecho, ser
ejecutados sustancialmente de manera concurrente, o los blogues pueden algunas veces ser ejecutados en orden
inverso, dependiendo de la funcionalidad involucrada. Otras etapas y métodos se pueden concebir que sean
equivalentes en funcién, légica, o efecto a uno o mas bloques, o porciones de los mismos, de las figuras ilustradas.

Aunque se pueden emplear varios tipos de flecha y tipos de linea en los diagramas de flujo y/o de bloque, se entiende
que ellos no limitan el alcance de las realizaciones correspondientes. De hecho, algunas flechas u otros conectores
se pueden utilizar para indicar solo el flujo légico de la realizacién descrita. Por ejemplo, una flecha puede indicar un
periodo de espera 0 monitorizacion de duracion no especifica entre las etapas enumeradas de la realizacion descrita.
También se debe notar que cada bloque de los diagramas de bloque y/o diagramas de flujo, y combinaciones de
bloques en los diagramas de bloque y/o diagramas de flujo, se pueden implementar mediante sistemas basados en
hardware de proposito especial que efectian las funciones especificada o actos, o combinaciones de hardware de
propésito especial y cédigo de programa.
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REIVINDICACIONES

1. Un aparato para controlar un vuelo en formaciéon de una aeronave (20) trasera con relaciéon a un vértice (30)
generado por una aeronave (10) lider, que comprende:

un médulo de posicién (110) configurado para determinar una posicién (212) del vortice con relacién a la aeronave
trasera con base en un vector de estado estimador que comprende una posicion relativa entre el vortice y la aeronave
trasera, en donde el médulo de posicion esta, ademas, configurado para actualizar el vector de estado estimador en
una comparacion entre la posicién del vortice con relacion a la aeronave trasera determinada por el médulo de posicién
y al menos una medicion real de la posicion relativa de la aeronave trasera con respecto al vortice;

un modulo (220) de posicion deseada configurado para determinar una posicién deseada (222) de la aeronave trasera
con relacion al vértice para suministrar los beneficios aerodinamicos deseados inducidos por el vortice con base en la
posicion del vortice; y el médulo de control (120) configurado para controlar el vuelo de la aeronave trasera con base
en la posicién deseada de la aeronave trasera.

2. El aparato de la reivindicacion 1, en donde la posicion relativa entre el vortice (30) y la aeronave (20) trasera
comprende una posicion lateral relativa del vortice con respecto a la aeronave trasera y una posicion vertical relativa
del vortice con respecto a la aeronave trasera.

3. El aparato de cualquiera de las reivindicaciones precedentes, en donde el vector de estado estimador comprende
una velocidad de la aeronave (10) lider en una direccion lateral y una velocidad de la aeronave lider en una direccién
vertical.

4. El aparato de la reivindicacién 2, en donde el vector de estado estimador comprende un componente de rafaga de
viento sobre el vortice (30) en una direccion lateral y un componente de rafaga de viento en el vortice en una direccion
vertical.

5. El aparato de la reivindicacién 4, en donde el vector de estado estimador comprende una constante de demora y
una fortaleza del vértice (30).

6. El aparato de la reivindicacién 1, reivindicacion 2, reivindicacion 3, en donde el modulo de posicion (110) se
configura para determinar la posicion (212) del voértice (30) con relacién a la aeronave (20) trasera con base en el
vector de medicion que comprende una pluralidad de mediciones detectadas.

7. El aparato de la reivindicacion 6, en donde la pluralidad de mediciones detectadas comprenden una posicion
longitudinal de la aeronave (10) lider con relacién a la aeronave (20) trasera, una posicion lateral demorada en el
tiempo de la aeronave lider con relaciéon a la aeronave trasera, una posicion vertical demorada en el tiempo de la
aeronave lider con relacion a la aeronave trasera, un componente de rafaga de viento que actlia sobre la aeronave
trasera en una direccion lateral, y un componente de rafaga de viento que actla sobre la aeronave trasera en una
direccion vertical.

8. El aparato de la reivindicacion 6, en donde el moédulo de posicién (110) determina la posicion (212) del vértice (30)
con relacion a la aeronave (20) trasera al actualizar recursivamente el vector de estado estimador individualmente
para cada pluralidad de mediciones detectadas usando una técnica de recursion de filtro Kalman.

9. El aparato de la reivindicacién 1, reivindicacion 2, reivindicacion 3, o reivindicacion 6, en donde el médulo de
posicion (110) determina la posicion (212) del vértice (30) con relacién a la aeronave (20) trasera con base en el
componente estimado inducido por el vértice de las fuerzas totales de los ejes del cuerpo que actiian sobre la aeronave
trasera y un componente estimado inducido por el vortice de un momento total de los ejes del cuerpo que acttan sobre
la aeronave trasera.

10. El aparato de la reivindicacion 1, reivindicacion 2, reivindicacion 3, reivindicacion 6 o reivindicacion 9, en donde el
mddulo (120) de control se configura para controlar el vuelo de la aeronave (20) trasera con base en una arquitectura
derivada, integral, proporcional.

11. El aparato de la reivindicacion 1, reivindicacion 2, reivindicacién 3, reivindicacion 6, reivindicacion 9 o reivindicacion
10,

en donde el moédulo de control (120) se configura para controlar el vuelo de la aeronave (20) trasera con base en un
valor de retroalimentacion del coeficiente de traza.
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12. El aparato de la reivindicacion 1, reivindicacién 2, reivindicacion 3, reivindicacion 6, reivindicacién 9, reivindicacion
10, o reivindicacion 11, en donde el médulo de control (120) se configura para controlar el vuelo de la aeronave (20)
trasera con base en al menos un valor de retroalimentacion de balanceo, valor de retroalimentacion de timén, y un
valor de retroalimentacién de rebasamiento.

13. El aparato de la reivindicacion 1, reivindicacién 2, reivindicacion 3, reivindicacion 6, reivindicacion 9, reivindicacion

10, reivindicacién 11 o reivindicacion 12, en donde la posicién (212) del vértice (30) comprende un componente de
posicion lateral y un componente de posicién vertical.
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Fig. 2B
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