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Resumen

En la ingenieria aeroespacial, la precision en el control de la trayectoria y la orientacién de
los vehiculos lanzadores es crucial para el éxito de las misiones espaciales. Los Sistemas
de Control de Vector de Empuje (TVC) son esenciales para este proposito, pero enfrentan
desafios significativos en términos de respuesta dindmica y adaptabilidad bajo diversas
condiciones de vuelo. Aunque los sistemas TVC pueden controlar la trayectoria del vehiculo

mediante una variedad de configuraciones, tener el sistema fisico no lo es todo.

Por tal motivo, esta tesis se centra en el desarrollo y evaluacion de algoritmos de control para
los sistemas TVC. A través de un enfoque combinado de teoria de control y simulaciones
numéricas, se propone una serie de algoritmos. Los resultados demuestran que estos
algoritmos pueden guiar el control de vector de empuje para controlar el ascenso y descenso

vertical del cohete o simplemente mantener un vuelo estacionario.

Ademads, se hacen propuestas de prototipos de cohetes que utilizan motores sin escobillas y
hélices como sistema de propulsion. Esta tesis contribuye significativamente a la literatura
existente al ofrecer algoritmos de control que pueden ser implementados en futuros sistemas

de propulsién de cohetes.
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Abstract

In aerospace engineering, precision in controlling the trajectory and orientation of launch
vehicles is crucial to the success of space missions. Thrust Vector Control (TVC) Systems
are essential for this purpose, but face significant challenges in terms of dynamic response
and adaptability under various flight conditions. Although TVC systems can control the

vehicle’s trajectory through a variety of settings, having the physical system is not everything.

For this reason, this thesis focuses on the development and evaluation of control algorithms
for TVC systems. Through a combined approach of control theory and numerical simula-
tions, a series of algorithms are proposed. The results demonstrate that these algorithms can
guide thrust vector control to control the vertical rise and descent of the rocket or simply

maintain a hover.

In addition, proposals are made for rocket prototypes that use brushless motors and prope-

llers as a propulsion system. This thesis contributes significantly to the existing literature by

offering control algorithms that can be implemented in future rocket propulsion systems.
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Introduccion

1.1. Motivacion

La tecnologia espacial tiene una gran variedad de aplicaciones y los sistemas de propulsion
son una de las mas desarrolladas. Estos sistemas ayudan a colocar en 6rbita numerosos
dispositivos espaciales como satélites, telescopios, Rovers, entre otros. Sin embargo, para
colocar cualquier objeto en una posicién orbital, es necesario controlar la trayectoria
utilizando sistemas que se denominan TVC (Thrust Vector Control) para aumentar la
eficiencia y seguridad de las misiones espaciales.

Este tipo de sistemas TVC es utilizado en muchos vehiculos de lanzamiento modernos y es
esencial para la capacidad de controlar precisamente el vuelo del cohete, lo que es crucial
para misiones que requieren alta precision, como el lanzamiento de satélites en Orbitas
especificas o misiones tripuladas.

En el contexto actual de exploracion espacial, donde el reciclaje de los lanzadores se ha
vuelto un tema central, el estudio de sistemas TVC eficientes es fundamental para permitir
aterrizajes precisos y seguros, lo que directamente afecta la viabilidad econémica de las

misiones.



1.2. Planteamiento del problema

Los motores cohete son sistemas especializados que dan el empuje necesario para que se
coloque tecnologia en el espacio, pero los sistemas TVC son los que brindan la capacidad
de controlar la trayectoria del vehiculo. Esta tecnologia se considera de uso militar ya que
también es utilizada para el desarrollo de misiles, lo que la hace de dificil acceso para los
ciudadanos obtener informacidn precisa sobre como funcionan estos sistemas especializados

de un motor cohete.

A pesar de los significativos avances en la tecnologia de propulsion de cohetes, los siste-
mas de Control de Vector de Empuje (TVC) enfrentan varios desafios técnicos que limitan
su eficiencia y confiabilidad. Parte importante de este sistema es el algoritmo complejo de
control que da las instrucciones a los sistemas fisicos. Con el fin de dar solucién a esta pro-
blematica se han desarrollado algoritmos partiendo del modelo dindmico del cohete para dar
estabilidad al sistema por diferentes métodos matematicos de control, lo cual sigue siendo

actualmente un reto.

1.3. Justificacion

La coheteria en México es un drea de oportunidades para el desarrollo de investigacion y
fabricacion de tecnologia espacial nacional. Ya que estos vehiculos son los encargados de
colocar en orbita satélites y con ello construir la infraestructura necesaria para mantener en
comunicacion a la sociedad.

Por tal motivo, al realizar investigacion en los subsistemas de propulsiéon como lo es el
control de vector de empuje (TVC - Thrust Vector Control) se logra contribuir con uno de
los subsistemas mas complejos que componen a un cohete para garantizar el control preciso
de la trayectoria y la orientacion de los vehiculos lanzadores, ademas de reducir riesgo de
fallas en misiones para la seguridad de las cargas ttiles costosas y potencialmente de las
tripulaciones humanas.

Para lo cual se propone el desarrollo de un sistema de control para dirigir el vector de
empuje de un cohete, con el fin de contribuir al desarrollo de sistemas de control de cohetes

con tecnologia espacial nacional.




1.4. Objetivo general

Desarrollar varias estrategias de control para el vector de empuje (Thrust Vector Control -
TVC) de un motor cohete con el fin de realizar un seguimiento de trayectoria durante su fase

propulsiva y se logre tener un vuelo estacionario.

1.5. Objetivos especificos

= Examinar los algoritmos de control que existen actualmente para su aplicacion en los

sistemas de control de vector de empuje (TVC).

= Desarrollar varios algoritmos de control del sistema simplificado de un cohete, que sea
capaz de estabilizar y lograr el control de orientacion del sistema. Se estudiaran algo-
ritmos de control por compensacion no lineal y aproximacion para dngulos pequefios

de orientacion.

= Proponer y evaluar por simulacién diferentes algoritmos de control para la estabili-
zacion de trayectoria de un cohete. Enfocado en el control de ascenso, descenso y

traslacion para conservar la posicion vertical del cohete.

1.6. Alcance de la tesis

Esta tesis se enfoca en el desarrollo de algoritmos para el Control de Vector de Empuje (TVC)
de un cohete. Esto con el objetivo de controlar su trayectoria para realizar un despegue y
aterrizaje vertical, logrando que el vehiculo realice un vuelo estacionario.

Cada uno de los algoritmos de control propuestos funciona de diferente manera, pero con
el mismo objetivo de estabilizar el sistema. Por otra parte, se plantea la propuesta de un
cohete con propulsion eléctrica que funciona a través de dos motores sin escobillas colocados
en configuracion coaxial con sus respectivas hélices de cada uno para general el empuje

necesario para elevar el cohete.




1.7. Estructura de la tesis

Esta tesis estd estructurada de la siguiente forma: Capitulo 1 Introduccién, describe la
del proyecto de tesis y sus requerimientos. El Capitulo 2 presenta las bases del sistema
que se esta trabajando. El Capitulo 3 muestra lo que se ha investigado sobre el tema
propuesto por otros autores y lo que se plantea hacer diferente a ellos. El Capitulo 4 aborda
los modelos dindmicos en 2D de un cohete. Los algoritmos de control propuestos y los
resultados obtenidos en la simulacién numérica se analizan en el Capitulo 5. Por otra parte,
en el Capitulo 6 se muestran las propuestas de prototipo. Las conclusiones se muestran

en el Capitulo 7 y finalmente, en el Capitulo 8 se pueden observar los articulos desarrollados.

1.8. Contribucion de la tesis

El estado del arte en el campo del control de cohetes propulsados y guiados por toberas
orientables sera ampliamente descrito en el Capitulo 3. En forma sintética, las estrategias de
control que se encuentran en la literatura estdn basadas en técnicas de control frecuencial y
no resuelven el problema de vuelo estacionario. Se concentran en ascenso del cohete. En este
trabajo de tesis se estudia un modelo no lineal reducido del cohete y se proponen estrategias
de control no lineal para realizar un vuelo estacionario. También se proponen estrategias
basadas en la aproximacién de dngulos de orientacidon pequefios. Se realizan simulaciones

numéricas para comparar los diversos algoritmos de control propuestos.




2

Marco teorico

En la actualidad los lanzadores espaciales o vehiculos de lanzamiento juegan un papel muy
importante para la exploracion del universo, es por lo que ha progresado su tecnologia desde
el desarrollo del primer misil intercontinental R-7 fabricado por los soviéticos, el cual logro
poner en Orbita el satélite Sputnik 1 y los llevo a ser los primeros en alcanzar el espacio

exterior [1].

De ahi que los lanzadores espaciales tienen la misién de transportar la carga tutil desde la
superficie terrestre al espacio exterior. La carga util puede ser un satélite, una sonda espacial,
alimentos para los astronautas que habitan la estacion espacial internacional o llevar un Rover
a Marte para la exploracion de su superficie, cada una de estas cargas utiles cuenta con
caracteristicas especificas de forma, tamafio y peso que dan pauta a la eleccién del lanzador

espacial que se va a utilizar para llevar esta tecnologia al espacio exterior.

Los vehiculos de lanzamiento espacial inicialmente eran desechables y se disefiaban para
ser empleados una sola vez, ya que generalmente se separan de su carga ttil y realizan una
reentrada atmosférica. Los sistemas de lanzamiento reutilizables por otra parte ofrecen la
posibilidad de recuperar el sistema intacto una vez que haya sido usado, de esta forma puede
ser empleado en diversos lanzamientos, disminuyendo los costos de elaboracion. El ejemplo
mads parecido de vehiculo reutilizable es el transbordador espacial, aunque solo parcialmente
porque pierde el tanque externo en el espacio y solo se puede reutilizar el orbitador, el cual
incluye los motores principales y los dos cohetes reforzadores sélidos que se vuelven a usar
para cada lanzamiento después de algunos meses de reconstruccién. En relacion con lo ante-
rior Space Exploration Technologies Corporation (SpaceX) es una empresa estadounidense

de transporte aeroespacial fundada en 2002 por Elon Musk, pese a todo SpaceX decidi6 im-

5



plementar tecnologia de aterrizaje vertical para la recuperaciéon completa de la primera etapa

de propulsion.

Esta tecnologia llevaba décadas en desarrollo, pero no seria hasta el siglo XXI cuando ma-
duraria lo suficiente como para que pudiera ponerse en prictica. Esta tecnologia ha logrado
reducir los costos de lanzamiento y reutilizar la primera parte de propulsién del lanzador

espacial haciendo uso de un sistema de control de aterrizaje vertical del lanzador espacial.

Para controlar la trayectoria de un vehiculo es necesario disponer de sensores y actuadores
para modificar su posicion y orientacién, basdndose en las mediciones de los sensores y las

especificaciones requeridas.

El campo integral que estudia las combinaciones de sensores, actuadores y algoritmos se de-
nomina "Guia, Navegacion y Control"(GNC). Primordialmente para el desarrollo de cohetes
se requiere de un GNC que permita desarrollar un vuelo a lo largo de una trayectoria pro-
gramada, asi como también compensar las perturbaciones que se presenten durante la fase

propulsiva.

El sistema de navegacion es aquel que determina autométicamente la posicion del vehiculo
con respecto a algin marco de referencia, por ejemplo, la tierra, y se lo muestra a un opera-
dor. Si el vehiculo esta fuera de curso, es responsabilidad del operador realizar la correccién
necesaria. Por lo contrario, el sistema de guia, en cambio, realiza automaticamente la correc-
cién necesaria para mantener el rumbo del vehiculo enviando la sefial adecuada al sistema de
control o al piloto automético. A continuacion, el sistema de guia realiza todas las funciones
de un sistema de navegacion ademds de generar la senal de correccion requerida para enviar-
la al sistema de control. Ahora bien, el sistema de control se encarga de indicar la direccién
del vector de empuje y generar un cambio de trayectoria del vehiculo. El sistema de guia
requerido depende de la misién que se planea cumplir, ya que su complejidad puede variar
desde un sistema de guia inercial para cohetes de largo alcance hasta un sistema simple don-
de el operador envia comandos de guia a través de un enlace de radio. En cualquier caso, el

comando de guia sirve como entrada al sistema de control.




2.1. Sistemas de control de vector de empuje

La vectorizacion de empuje, también conocida como control de vector de empuje o TVC, es
la capacidad de una aeronave, cohete u otro vehiculo para manipular la direccién del empu-

je desde su motor o motores para controlar la orientacion o la velocidad angular del vehiculo.

En cohetes y misiles balisticos que vuelan fuera de la atmdsfera, las superficies de control
aerodindmico son ineficaces, por lo que la vectorizacién de empuje es el principal medio de
control de orientacién. Este método fue originalmente previsto para proporcionar un empuje
vertical como un medio para dar a las aeronaves capacidad de despegue y aterrizaje vertical

(VTOL - Vertical Take-Off and Landing) o corto (STOL - Short Take-Off and Landing) [2].

La vectorizacion de empuje se puede lograr por cuatro medios bésicos:
1. Gimbaled engine or nozzle (Toberas con movimiento)
2. Reactive fluid injection
3. Auxiliary "Vernier"thrusters (Propulsores auxiliares)
4. Exhaust vanes (Aletas de control de flujo)

5. Grid fins (Aletas de rejilla)

En la Figura 2.1 podemos observar los diagramas esquematicos de diferentes sistemas de
control de vector de empuje, donde la letra L significa que se usa con motores de cohetes de

combustible liquido y S si se usa con motores de combustible sélido.
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Figura 2.1: Diagramas esquematicos de ocho mecanismos TVC diferentes

[1]

Controlar la trayectoria de vuelo y la orientacién de un vehiculo propulsado por un motor
cohete, ya sea un lanzador espacial o un misil balistico le hace posible llegar a un destino
de vuelo preciso. Los sistemas de propulsion de cohetes siempre brindan un empuje hacia
un objetivo previsto, pero también se pueden hacer para proporcionar pares para rotar el

vehiculo junto con la fuerza de propulsion.

Primordialmente para el desarrollo de este tipo de tecnologia se requiere de un sistema
de control que este compuesto por el “subsistema de navegacion”, “subsistema de guia” y
“subsistema de control de vector de empuje” que permita desarrollar un vuelo a lo largo
de una trayectoria programada, asi como también compensar las perturbaciones que se
presenten durante la fase propulsiva. Al controlar la direccion de los vectores de empuje a
través de distintos mecanismos, es posible influir en los movimientos rotativos de cabeceo,

guifiada y balanceo de un vehiculo [3].

Todos los sistemas de propulsiéon quimica pueden proporcionarse con uno de varios tipos
de mecanismos de control de vectores de empuje (TVC). Algunos de estos se aplican a
sistemas de propulsion de cohetes propulsores sélidos, hibridos o liquidos, pero la mayoria

son especificos de solo una de estas categorias de propulsion.




Las aletas aerodindmicas fijas o mdviles contindan siendo muy efectivas para controlar el
vuelo del vehiculo dentro de la atmdsfera de la tierra, y casi todos los cohetes, misiles an-
tiaéreos y misiles aire-superficie los usan en todo clima. Aunque las superficies de control
aerodindmico proporcionan algo de resistencia adicional, su efectividad en términos de peso
del vehiculo, momento de giro y consumo de potencia de actuacion es dificil de superar con

cualquier otro método de control de vuelo.

El control de vuelo del vehiculo también se puede lograr mediante un sistema de propulsién
de control de orientacion separado o utilizando pequefios propulsores de combustible liquido
que proporcionan momentos al vehiculo en vuelo durante, antes o después de la operacién

del sistema principal de propulsion de cohetes.

Las razones para utilizar un TVC son:

1. Cambiar intencionalmente una trayectoria de vuelo (por ejemplo, cambiar la direccién

de la trayectoria de vuelo de un misil de biisqueda de objetivos).
2. Rotar el vehiculo o cambiar su orientacion en vuelo.

3. Corregir la desviacion de la trayectoria prevista o la orientacién durante el vuelo pro-

pulsado.

4. Corregir la desalineacion de empuje de una tobera mévil en el sistema de propulsion
de combustible solido durante su vuelo, cuando el vector de empuje principal pierde

el centro de masa del vehiculo por consumo de combustible.
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2.2. Funcionamiento del TVC

El TVC genera momentos sobre el centro de masa para controlar las trayectorias de vuelo. La
ubicacion de la fuerza lateral (o su componente perpendicular) a lo largo del eje del vehiculo
determina su brazo de momento y, por lo tanto, la magnitud de la fuerza necesaria para
una aplicacién determinada; Esto implica que los lugares lo mds alejados posible del centro
de masa (es decir, con brazos de momento largo) son los mas deseables para minimizar la
accion de la fuerza y, por lo tanto, el uso de propulsores [3]. Los momentos de cabeceo (Yaw)
son aquellos que elevan o bajan la nariz de un vehiculo; los momentos de guifiada (Pitch)
giran la nariz hacia los lados; y los momentos de balanceo (Roll) se aplican alrededor del eje

principal del vehiculo como se muestra en la Figura 2.2.

Lift

/Si:; force

Figura 2.2: Representacion de fuerzas que actian en el cohete

[3]

Por lo general, el vector de empuje de la boquilla del cohete principal estd en la direccion del
eje del vehiculo y atraviesa el centro de masa del vehiculo. Por lo tanto, es posible obtener
momentos de control de cabeceo y guifiada por la simple desviacién del vector de empuje del
cohete principal; sin embargo, el control de balanceo generalmente requiere el uso de dos o

mads paletas giratorias o dos 0 mds boquillas de sistema de propulsion con bisagras separadas.
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Figura 2.3: Diagrama de TVC
[1]

La Figura 2.3 explica el momento de cabeceo obtenido por una cimara de empuje o boquilla
articulada. La fuerza lateral y el momento de inclinacion varfan segin el seno del dngulo

efectivo de deflexion del vector de empuje.

Todo lo anterior se complementa con un sistema de control que regula el movimiento de la
tobera, su orientacion y aceleracion. A este se le denomina sistema de control de vuelo, en la
Figura 2.5 muestra los elementos bésicos del sistema de control de vuelo, que en si mismo
es otro circuito de control de retroalimentacién dentro del circuito de referencia general

representado en la Figura 2.4.

Dinamica .| Geometria .| Sensorde i Estimador
objetivo relativa & terminal 1 de estado
A
Y
Control de vuelo L Guia
-y
sistema ley

Figura 2.4: Circuito de referencia general representado

[4]

Una unidad de medicidn inercial (IMU) mide la aceleracion traslacional del misil y la velo-
cidad angular. Las salidas de 1a IMU son combinadas con los comandos de guia en el piloto
automadtico para calcular la entrada de control ordenada, asi como la desviacion deseada de

la superficie de la tobera o el dngulo del vector de empuje. Un actuador, generalmente un
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sistema electromecénico, obliga a la entrada de control fisico a seguir la entrada de control
ordenada, la dindmica del fuselaje responde a la entrada de control. Estableciendo como
objetivo bésico del sistema de control de vuelo, obligar a la dindmica de misiles lograda a
seguir los comandos de guia de una manera controlada.

Las cifras de mérito (FOM) utilizadas para evaluar el funcionamiento del sistema de control
de vuelo se discuten en Objetivos de disefio del sistema de control de vuelo. Esta seccion

proporciona una descripcion general de cada elemento del circuito de control de vuelo [4].

Guia | Piloto automtic Solencide
ley
L IMU

Dinamica de
fuselaje

Figura 2.5: Elementos bésicos del sistema de control de vuelo

[4]
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2.3. Mecanismos de control de vector de empuje

Existen distintos mecanismos para lograr este objetivo, siendo uno de los més utilizados el
basado en rotar la direccion de la tobera de empuje. En el caso de combustibles sélidos, la
tobera incluye una junta flexible conformada mediante la unién de un elastémero con aros
de acero que posibilita ajustar la orientacion del eje de empuje, mediante un actuador lineal
montado de manera conveniente entre la tobera y la estructura del vehiculo, el que provoca

la deformacion eléstica de la junta.

El trabajo desarrollado por Esteban A. Dutto [5] establece el uso de un actuador electrome-
canico, basado en tecnologia de un motor eléctrico brushless, para conformar el sistema de
control de orientacion de una tobera flexible. Ya que dichas toberas imponen fuertes reque-
rimientos operativos a los sistemas de actuacidn, debido a los elevados valores de rigidez y
rozamiento que presentan. El disefio definitivo del actuador lo realizé partiendo de los re-
querimientos impuestos a sistemas de estas caracteristicas, incorporando las modificaciones

correspondientes luego de haber realizado las revisiones sobre el disefio preliminar.

Figura 2.6: Sistema de Actuacién montado en una tobera flexible

[5]

La problematica del control de posicién de la tobera de un vehiculo lanzador, mediante ac-
tuadores cruzados es discutida en sus aspectos cinemdticos. En particular el estudio de las
relaciones dindmicas que rigen el movimiento de un motor a reaccion orientable para grandes
angulos de deflexion y asimismo la determinacion de los comandos que serdn suministrados
por el autopiloto. Garantizando que la trayectoria descrita por el eje de la tobera minimice

las componentes del empuje en direcciones no deseadas [6].

Naguil analiz6 las cargas dindmicas impuestas por el conjunto constituido por la tobera y

los dos actuadores electromecanicos montados a 90° para la orientacion del eje de empuje
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de un vehiculo lanzador. Estudié la influencia de los componentes del conjunto y las
simplificaciones aplicables, se discute la utilizacién de las expresiones de Euler y Kane
para obtener el modelo dindmico del sistema, presenta un esquema de control y genera la
correspondiente ley de control para el movimiento combinado de los actuadores, sometida a

las especificaciones de comportamiento dindmico y restricciones cinemadticas.

cruceta

actuador
electromecanico

Figura 2.7: Disposicién esquematica del TVC

[6]

Finalmente validé los resultados obtenidos mediante simulaciones en condiciones de funcio-
namiento lineal y no lineal, se evaltia el comportamiento del controlador utilizando un indice

de optimizacion.

A 4

e Oy
LEY DE Fie | il i

I DINAMICA

ESTADO COMPUTADORA

il CONTROL DE DE LA il
e ORIENTACION J  Actuaoores »|  TOBERA >
TOBERA Fro L 1y2 e o=

Figura 2.8: Lazo de control del vector empuje

[6]

Tener el control del TVC es una prioridad, ya que de ello se puede lograr el concepto de
cohetes de aterrizaje vertical se desarroll para lograr la reutilizacién del cohete a fin de

disminuir el costo y el tiempo de lanzamiento de este.
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La tecnologia requerida para lograr con éxito aterrizajes retropropulsivos o aterrizaje
vertical son, la vectorizacion de empuje (boquilla con gimbaled), guia que es capaz de
calcular la posicion y altitud del vehiculo, motores que pueden volver a encenderse en
diferentes condiciones, RCS (sistema de control de reaccion) para mantener el vehiculo en
el dngulo correcto y ademds se utilizan aletas de rejilla para controlar la orientacién durante

el aterrizaje [8].

Otra forma de controlar el TVC de un motor cohete es a través de jet vanes o también cono-
cidas como aletas controlables, las cuales direccionan la salida del flujo masico del cohete
para definir una trayectoria del misil o lanzador. Como es el caso del cohete SAPPHIRE-1

y BIG LES, proyecto liderado por Flemming Nyboe de la empresa Copenhagen Suborbitals
[9].

[9]

Figura 2.10: Vista trasera del Thrust Vector Control del misil AAM-5 Kai
[13]

Los desarrollos tecnoldgicos actuales referentes a cohetes estdn enfocados en la fabricacién

de misiles de largo alcance para diferentes propdsitos y por otra parte estdn enfocados al
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desarrollo de grandes lanzadores espaciales como lo es el Falcon 9 de Space X que puede

llevar una carga ttil de més de 22 toneladas a mas de 1000 kilémetros en d6rbita Leo [7].

Por tal motivo se ha comenzado el desarrollo de cohetes pequefios para la puesta en Orbita
cargas utiles de bajo peso, como es el caso de la empresa Polaca “Space forest Innovative
solution” que tiene en desarrollo un cohete para poner en 6rbita cargas utiles de maximo
50 kg a altitudes méaximas de 150 km, pero aun sigue en desarrollo [12]. Por otra parte,
los proyectos que se han desarrollado para este tipo de tecnologia se han enfocado en cada
uno de los subsistemas de control para el seguimiento de una trayectoria en especifico para
cohetes de aficionado, como es el caso de Jorge Alexander Aponte [11] que desarrollo el
modelado, disefio y construccion de un sistema activo de control de estabilidad de bajo costo

para cohetes experimentales tipo aficionado.

En definitiva, cada uno de los casos mencionados anteriormente son desarrollos tecnolégicos
ejemplifican la trascendencia del desarrollo de nano lanzadores, para lograr disminuir costos
y lograr dotar de esta tecnologia espacial a cualquier persona que quiera realizar pruebas de

sus desarrollos tecnoldgicos en ambientes extremos y validar el desarrollo de su tecnologia.
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Estado del arte

El motor cohete es el unico que provoca empuje para que una nave espacial llegue a su
destino. Pero, el movimiento del cohete puede verse influenciado por perturbaciones internas
y externas, clasificindolo como un sistema no lineal de multiples entradas y multiples salidas
cuya dindmica es inestable y poco conocida, haciendo que la orientacion de la nave espacial

en una posicion precisa sea tan critica.

Por lo tanto, el control de orientacion del cohete es un gran desafio en tiempo real que hace
que el cohete sea estable frente a las perturbaciones. Se ha llegado a utilizar el regulador
cuadratico lineal (LQR) y el controlador derivado integral proporcional (PID) como sistema

de control para el TVC.

En [10] se mencionan que el controlador PID tiene menor tiempo de estabilizacion y error de
estado estable. Como resultado, el sistema exhibe una respuesta transitoria rapida con menos
sobre impulso. La medida de desempeifio resulta satisfactoria y por lo tanto, el controlador
PID ponderado de punto de ajuste propuesto es una opcion preferible para el control de

orientacion de cabeceo y guifiada de un motor cohete.

Por otra parte, existe un proceso para definir los criterios apropiados para seleccionar algo-
ritmo de control del actuador que se utiliza para el motor de cohete en un vector de empuje

de una tobera flexible.

El control de cohetes independientemente de la realizacion fisica tiene tres segmentos bési-

cos que son los siguientes:

1. Control del centro de gravedad.

17
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2. Estabilizacién del movimiento del cohete alrededor de su centro de gravedad.

3. Equilibrar los movimientos de los cohetes.

Como resultado del progreso tecnoldgico, ahora se han comenzado a desarrollar vehiculos
de lanzamiento reutilizables para brindar acceso al espacio. Este tipo de vehiculos tienen
la capacidad de poner en 6rbita diferentes dispositivos y regresar a la tierra para usarlos

nuevamente.

Cada uno de estos vehiculos tiene una mision preestablecida y son guiados por un sistema
de control que les ayuda a seguir un camino para llegar a un punto especifico. Estos sistemas
de control son los encargados de dar instrucciones a las superficies de control aerodindmico
(canards, alas, tail fins) o Thrust Vector Control (TVC) por diferentes métodos con el fin de
realizar cambios en la direccién y magnitud de las fuerzas que actdan sobre el vehiculo para
realizar se mueve en una direccidn diferente y permite que el vehiculo maniobre a lo largo

de su trayectoria.

Estos sistemas de control se utilizan en misiles, cohetes y transbordadores espaciales para
controlar su trayectoria y garantizar que lleguen con la mayor precisiéon al punto final
indicado. Por lo tanto, el control de orientacién es de gran importancia en el desarrollo de

un vehiculo de este tipo.

El control de orientaciéon de los Reusable Launch Vehicles (RLV) durante la fase de
reingreso a tierra ha sido uno de los puntos mds criticos para los sistemas de control, ya
que se enfrentan a diferentes perturbaciones externas que dificultan alcanzar la estabilidad
en el vehiculo. Por lo cual el rendimiento del seguimiento de orientacion se puede mejorar
utilizando un controlador adaptativo H-infinity fuzzy y un controlador proporcional integral

derivado (PID), segtin [21].

En contraste con lo anterior, [20] esta enfocado en un subsistema de guia para un cohete
a pequefia escala. Usaron un sistema de control de retroalimentacién para estabilizar el
vuelo y seguir una trayectoria usando ruedas de inercia dentro del cohete para generar un

momento angular. En cambio, [30] propuso un sistema de control de retroalimentacion para
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estabilizar el vector de velocidad de traslacion y la orientacion de la nave espacial, mientras
se atentian los modos de oscilacién que caracterizan la dindmica interna del cohete. De igual
modo [28] evalu6 en una trayectoria definida por la misién el desempefio del control para un

vehiculo de lanzamiento reutilizable.

Los cohetes también son guiados por sistemas Sliding Mode Control (SMC) para seguir
una trayectoria previamente establecida. Por lo que [25] propuso un controlador de modo
deslizante adaptativo de tiempo discreto para cohetes giratorios usando linealizacién de
retroalimentacién de entrada-salida. En contraste con [27] que describi6 el disefio de un

controlador no lineal robusto para un vehiculo de lanzamiento reutilizable.

El PVTOL (Planar Vertical Take-Off and Landing) es un modelo longitudinal simplificado
de un helicéptero o quadrotor. Béasicamente consta de dos propulsores unidos en los
extremos de una barra. Existen muchas estrategias de control para el PVTOL que se pueden
encontrar en la literatura. Por ejemplo; [31] propuso guiar un Vehiculo Aéreo No Tripulado
(UAV) en vuelos 3D para tareas de posicionamiento y seguimiento de trayectorias, con una
arquitectura basada en la fusién de tres sefiales de control generadas por tres controladores

mads simples asociados a tareas PVTOL.

Alternativamente, [37] presenté como el control de saturacion anidado introducido en [38]
puede modificarse para estabilizar el modelo del sistema PVTOL y se da una eleccién
particular de las amplitudes del controlador de saturaciones anidado de tal manera que la

estabilidad global del se obtiene un sistema de lazo cerrado.

De la misma manera [17] proponer un esquema de control de seguimiento de orientacion de
tiempo fijo difuso adaptativo no singular para este tipo de vehiculos sujetos a incertidumbres
de inercia, saturacién del actuador y fallas. Por otro lado, [18] estudia el problema de se-
guimiento de formacion cooperativa de quadrotors agrupados sin mediciones de velocidad.
En particular, se requiere que los quadrotores agrupados sigan una trayectoria de referencia

mientras mantienen una forma de formacion bien definida.

De manera similar [19] estudia la maniobrabilidad de un quadrotor estdndar con hélice co-
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planar y presenta un disefio innovador capaz de lograr una inclinacién biaxial independiente
de 100° y 180° sobre dos ejes perpendiculares, manteniendo una complejidad mecéanica

relativamente baja.

En contraste con lo anterior, el PVTOL ha despertado el interés de varios investigadores
por tratarse de un sistema dindmico no lineal que simula la dindmica longitudinal de un
helicéptero o UAV (Vehiculo Aéreo No Tripulado) multirrotor. Solo tiene dos entradas de

control mientras tiene tres grados de libertad.

En el escenario ideal, el torque es proporcional a la aceleracion angular y las aceleraciones
vertical y horizontal son proporcionadas por las proyecciones del vector de empuje. Hay
un desacoplamiento de las entradas en este escenario, ya que el empuje solo influye en
las aceleraciones lineales y la entrada de par solo afecta la aceleracion rotacional. En la

literatura, se han sugerido muchos métodos de control de PVTOL.

[41] introdujo uno de los primeros controladores que se sugirieron para el PVTOL.
Demostraron que cuando el control de vuelo del PVTOL se somete a un enfoque preciso
de linealizacion de entrada y salida, el sistema resultante muestra una dindmica interna
inestable. Propusieron una solucién utilizando una técnica de linealizacion de entrada-salida

aproximada disefiada para sistemas no lineales con una fase no minima.

Para estabilizar el PVTOL, [42] sugirié un control de saturacién anidado. Sélo cuando el
angulo de orientacién # y su derivada fueron originalmente suficientemente modestos se
garantiz6 la estabilidad. La idea de emplear la saturacion anidada surgié de la observacién
de que cuando la altitud se controla mediante una compensacion no lineal, el subsistema
resultante de la entrada de par 7 a la salida x (el desplazamiento horizontal) se reduce a

cuatro integradores en cascada cuando 6 es pequefio, es decir, cuando tan 6~ 6.

[35], por el contrario, sugiere un controlador no lineal basado en la teoria de Lyapunov para
estabilizar un quadrotor para ejecutar tareas de seguimiento de trayectoria y posicionamiento
restringidas a un plano vertical. Debido a las restricciones de vuelo, movimiento limitado

a los aviones X Z/Y Z, las maniobras descritas se realizan frecuentemente con vehiculos
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PVTOL. Se proporciona la prueba de estabilidad del sistema de lazo cerrado y se emplea un
controlador no lineal para este propdsito. Para evitar que los actuadores fisicos se saturen, se

propone un enfoque analitico que implica saturar las sefiales de control.

[43] public6 un controlador basado en un controlador PD y un controlador de modo
deslizante para estabilizar las variables horizontales y angulares a la posicién de reposo
deseada. Se estableci6 que el sistema de lazo cerrado es localmente estable si la velocidad

angular inicial y la posicion angular caen dentro de un drea determinada sin singularidades.

En [40], se sugirié un enfoque de control jerarquico para un pequefio vehiculo VTOL para
monitorear una trayectoria deseada en todo el mundo. Al emplear este dngulo de orientacidén
como una entrada virtual para mantener la ubicacion de la aeronave, su enfoque de control

sortea la restriccion topoldgica de la orientacion.

Ademads, [39] sugiri6 una estrategia de control para proporcionar un controlador globalmente
estable para UAV. También tienen un método de control adaptativo que puede lidiar con

factores del sistema no identificados.

Por otra parte, [49] propone un controlador robusto para resolver el problema de control
de seguimiento de la trayectoria de la aeronave PVTOL con viento cruzado. El controlador
combina control de rechazo de perturbaciones activas y algoritmos de linealizacion de
retroalimentacién de entrada-salida. Este tltimo calcula y mitiga activamente los impactos

de los vientos cruzados, mientras que el primero linealiza la dindmica PVTOL.

En [45], se proporcion6 un enfoque de control para el conocido problema PVTOL. Para
lograr la altura objetivo, la fuerza total se calcula utilizando la correccién de retroalimen-
tacion no lineal. El dngulo de orientacion se selecciona como una funcién de saturacion
uniforme de x, &, que controla la posicién horizontal x. Se utilizé una técnica de Lyapunov

para ofrecer una prueba de estabilidad.

Sin embargo, para estabilizar el modelo de un PVTOL, [37] muestra cémo se puede cambiar

el control de saturacién en capas. Para lograr la estabilidad general del sistema de lazo
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cerrado, se realiza una eleccion especifica de las amplitudes de saturacién del controlador

de saturacion anidada.

En el caso del PVTOL ideal, tenga en cuenta que el empuje solo proporciona aceleraciones
lineales y el par solo produce aceleraciones rotacionales. El torque, sin embargo, ocurre en
los cdlculos de aceleracion traslacional aumentados por la diminuta constante € cuando los
propulsores PVTOL no estan perfectamente alineados. Esta situacion se denomina problema
de PVTOL con un acoplamiento significativo en las entradas por este motivo. Debido a esto,

son menos las técnicas de control que se han investigado en la literatura.

La estabilizacion de la configuracion global para la aeronave VTOL con alto acoplamiento
en las entradas a través de retroalimentacion de estado estatico uniforme se trata en [44].
Ademds, la aplicacion de un cambio de coordenadas de desacoplamiento da como resultado

la generacion automatizada de salidas diferencialmente planas para aeronaves VTOL.

Por otro lado, [47] ofrece un método ideal basado en control para examinar trayectorias de
sistemas no lineales viables. Sirve como una herramienta prototipo para rastrear trayectorias
bajo limitaciones. El enfoque se basa en nuevos enfoques de optimizacion para problemas
de control 6ptimo con restricciones puntuales aplicadas a un PVTOL, incrustacion dindmica

y relajacion de restricciones.

Similar a esto, [46] ofrece un planificador de trayectoria ideal para el control de orienta-
cion de naves espaciales sujeto a restricciones de velocidad angular y saturacién de entrada.
Maneja la no linealidad de la variedad de cuaterniones unitarios adaptando el enfoque de

Newton para la optimizacion de la trayectoria.
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Dinamica del cohete

El objetivo del problema del control de posicion es conservar el propulsor primario en una
posicion vertical. Este sistema se analiza a partir de la aplicacion de las leyes de movimiento
de Newton, donde las fuerzas y variables que actdan en el sistema como se observan en la

Figura 4.1.

En general un vehiculo avanza impulsado por la fuerza de reaccidon que resulta del mismo
ejerciendo una fuerza sobre su entorno: un automoévil ejerce una fuerza sobre el pavimento a
través de sus llantas, un avion ejerce una fuerza sobre el aire que lo rodea a través de su ala

para poder generar una fuerza de levantamiento, etc.
En cambio, un cohete que se mueve en el espacio no tiene un medio sobre el cual ejercer
fuerza alguna. El cohete se mueve por la fuerza de reaccién que resulta de expeler parte de

su masa en direccion opuesta a su movimiento a través de un motor cohete.

A continuacion, se describe el analisis de la dindmica del cohete.
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4.1. Modelo dinamico de un cohete

Sea 6 el angulo del cohete con respecto a la linea vertical, g la fuerza de gravedad, m la
masa del cohete, C el centro de gravedad del cohete en el medio de su fuselaje, [ la distancia

media, F'la fuerza de empuje y 7 el par generado por F'.

Figura 4.1: Diagrama de fuerzas del cohete

Inicialmente partimos de descomponer la fuerza de empuje, donde F' es el empuje total del

cohete y ~y es la posicion angular del propulsor. F' se descompone en las fuerzas [y fr.

Figura 4.2: Fuerza F'y sus componentes
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Donde
siny = ]%T “4.1)
fi = F'siny 4.2)
cosy = % 4.3)
f = Fcosy 4.4)

Posteriormente para obtener las ecuaciones de movimiento del sistema, se considera el dia-
grama de cuerpo libre para establecer el movimiento rotacional del cohete alrededor de su

centro de gravedad y de esta manera obtener T,,.; €l torque neto.

Se establecen las fuerzas que generan un momento inercia respecto a la distancia que los

separa y a su vez es el brazo de palanca.

[/
fT [}

Figura 4.3: Diagrama de representacion de momentos de inercia
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Donde

10 = Tyt (4.5)
16 = Lfr (4.6)

Observe también que
tany = fTT “4.7)

F=\/f2+f3 (4.8)

Ahora se describe el movimiento traslacional a través de las fuerzas que pasan por el centro

de gravedad y provocan un desplazamiento del cohete.

Haciendo uso de la segunda ley de Newton donde F' = ma, se inicia el cdlculo del movi-
miento de traslacion del cohete. Tomando en cuenta la Figura 4.1 y todas las fuerzas que

pasan sobre x.

La aceleracion horizontal del cohete se obtiene mediante la siguiente ecuacion:

> fo=mi (4.9)

mi = fsinf — frcosf (4.10)

Tomando en cuenta la Figura 4.1 y todas las fuerzas que pasan sobre el eje y, se obtiene la

aceleracion vertical del cohete mediante la siguiente ecuacion:

> fy=mij 4.11)

my = fcosf + frsinf —mg (4.12)

Finalmente, las ecuaciones del modelo dindmico para el sistema de cohete usando el enfoque

de Newton se resumen en las siguientes ecuaciones:
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16 = lfr (4.13)
mi = fsinf — frcosf (4.14)
my = fcost + frsinf —mg (4.15)

4.2. Sistemas de fase minima y de fase no minima

Durante el desarrollo de los algoritmos de control propuestos se llegé a la conclusién de
que se tiene un sistema de fase no minima. Por tal motivo a continuacion, se explican los
conceptos de fase minima y fase no minima. Esto para destacar la complejidad de controlar

un sistema como el que se esta desarrollando.

4.2.1. Sistemas estables de fase minima

De manera particular considerando un sistema de fase minima que es estable y analizado su
respuesta frecuencial, se dice que es de fase minima si su respuesta de fase se mantiene mini-
ma en todas sus frecuencias. Esto significa que la fase cambia de manera suave y monétona a
medida que la frecuencia varia. Se considera que este tipo de sistemas son deseables porque

no introducen retrasos excesivos o cambios abruptos de fase en la sefial de salida.

Las caracteristicas de los sistemas estables de fase minima son las siguientes:

= La fase es positiva y aumenta linealmente con la frecuencia.

= [a funcién de transferencia tiene un nimero igual de polos y ceros en el semiplano

izquierdo del plano complejo.

4.2.2. Sistemas estables de fase no minima

Por el contrario, un sistema estable de fase no minima es aquel cuya respuesta de fase pre-

senta cambios abruptos o discontinuidades en diferentes frecuencias. La fase puede cambiar
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de manera no lineal o incluso puede haber regiones en las que la fase sea negativa. Estos

sistemas pueden introducir retrasos o adelantos no deseados en la sefial de salida.

En resumen, las caracteristicas de los sistemas estables de fase no minima son las siguientes:

= La fase puede ser negativa y tener cambios abruptos o discontinuidades.
= Tienen al menos un cero con parte real positiva.

= La funcién de transferencia tiene un nimero desigual de polos y ceros en el semiplano

izquierdo del plano complejo.

Hay que mencionar, que los sistemas de fase no minima presentan varias desventajas en

comparacion con los sistemas de fase minima.

A continuacién, se muestran algunas de ellas:

= Retraso excesivo de fase: Los sistemas de fase no minima pueden introducir un retardo

significativo en la sefial de salida en ciertas frecuencias. Esto puede ser problematico
en aplicaciones en tiempo real donde la sincronizacion y la alineacién temporal son
criticas. El retardo de fase puede afectar negativamente el rendimiento y la estabilidad

del sistema.

Respuesta transitoria deficiente: Los sistemas de fase no minima pueden tener una
respuesta transitoria deficiente, lo que significa que la sefal de salida puede tardar mas
tiempo en alcanzar el estado estacionario después de una perturbaciéon o un cambio
en la entrada. Esto puede afectar la capacidad del sistema para seguir rdpidamente

cambios en la sefial de referencia o para rechazar perturbaciones.

Sensibilidad a la variacion de fase: Los sistemas de fase no minima pueden ser mas
sensibles a los cambios en la fase de la sefial de entrada. Pequenas variaciones en la
fase pueden tener un impacto significativo en la respuesta del sistema, lo que puede

dificultar el disefio y la estabilidad del controlador.

Mayor complejidad del disefio: El disefio y el andlisis de sistemas de fase no minima
suelen ser mds complejos en comparacién con los sistemas de fase minima. La presen-
cia de cambios abruptos o discontinuidades en la respuesta de fase requiere técnicas y

métodos mds avanzados para su modelado y control.




29

En general, los sistemas de fase minima tienen un mejor comportamiento desde el punto de
vista del control y el filtrado de sefiales, ya que evitan problemas como el adelanto o retraso

excesivo de la fase.

4.2.3. Sistemas de fase no minima en general

En general, un sistema estable o inestable es de fase no minima si tiene al menos un cero con

parte real positiva.

En resumen, los sistemas de fase no minima presentan desventajas importantes en términos
de retardo de fase, respuesta transitoria, sensibilidad y complejidad del disefio, asi como en
estabilidad y robustez del sistema. Por lo tanto, en la mayoria de las aplicaciones de control
y filtrado, se prefieren los sistemas de fase minima debido a sus mejores caracteristicas de
rendimiento y estabilidad. Ahora planteando de manera general el andlisis de este tipo de
sistemas, se define a un sistema de fase minima como aquel que tiene todos sus ceros en
el plano izquierdo. Por el contrario, si existe un solo cero en el lado derecho del plano, el

sistema se considera de fase no minima.

Considere el problema de estabilizacion a una altura deseada de un cohete en el plano lon-
gitudinal. Si se desea desplazar el cohete horizontalmente, se debera hacer girar el propulsor
del cohete de manera que el cohete se incline hacia el lado que se desea desplazar. Dado
que el centro de masa esta arriba del propulsor, el cohete se desplazard primeramente ha-
cia el sentido contrario de la posicion horizontal deseada. Esta caracteristica de responder

inicialmente en el sentido contrario del deseado es tipica de sistemas de fase no minima.

Con lo descrito anteriormente, se llega a la conclusiéon que un cohete de acuerdo con el
andlisis de su comportamiento cumple con caracteristicas de sistemas de fase no minima, lo

cual lo convierte en un sistema de disefio complejo y de fase no minima.
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Algoritmos de control propuestos

El modelo dindmico de un cohete impulsado por propulsores vectorizados es distinto al
modelo PVTOL. Por lo tanto, se obtiene un algoritmo de control apropiado para controlar
dicho modelo de cohete simplificado. En este capitulo se introduce un cambio de transfor-
macion de variable para simplificar el disefio de una ley de control. El objetivo es controlar
el TVC para realizar un vuelo estacionario a una altitud deseada y poder moverse en un
plano vertical para alcanzar una posicion deseada utilizando un control de retroalimentacion

de lazo cerrado no lineal para estabilizar el sistema.

Finalmente, el rendimiento de los controladores propuestos se verifica en simulaciones nu-

méricas.

30
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5.1. Modelo para el control de desplazamiento horizontal

Considerando la siguiente transformacion de variables

Entonces las ecuaciones (4.13), (4.10) y (4.12) se pueden reescribir como

0=r1'

¥ = (%) sinf — 7’ cos 6

§ = (g) cosf + 7'sinf — (lng)
Definamos la variable n como
7 = sinf
Derivando lo anterior obtenemos
1 = cosf 0
Diferenciando de nuevo

ij = cosb 6 — sinf 6

(5.1)

(5.2)

(5.3)

(5.4)

(5.5)

(5.6)

5.7

(5.8)

(5.9)
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Introduciendo (5.4) en lo anterior se obtiene

=u (5.10)
donde
u = cos 7' — sinf §* (5.11)
Elijamos la magnitud de la fuerza f como
=10 16 (5.12)

[ l

Introduciendo (5.12) en (5.5) y (5.6) las ecuaciones dindmicas del cohete se pueden reescribir

como

n=u (5.13)
¥ =an—u (5.14)
i 12 . /
i = <a +46 ) cosf +sinf 7 — la (5.15)
donde el coeficiente a es
mg

= — .1

a 7 (5.16)

Note que el subsistema 7 y x’ (5.13)-(5.14) es un sistema lineal. Por lo tanto, podemos
estabilizar ese subsistema usando un control de retroalimentacion de estado de la siguiente

manera

u = ]ﬁ?’] + k?g?’] + k?gl', —f- k’4£t'/ (517)

Partiendo del sistema lineal (5.13)-(5.14) y utilizando la transformada de Laplace, se obtiene

el sistema en lazo cerrado. Posteriormente se determinan los polos en lazo cerrado y los
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valores de los coeficientes del controlador.

Abhora, introduciendo (5.17) en (5.13)-(5.14) y usando la transformada de Laplace se obtiene
M(s) =0 (5.18)
donde
82 — kQS — kl —k48 — kg

M(s) = (5.19)
]CQS—CL+I€1 82+I€48+k’3

Premultiplicando (5.18) por la matriz adjunta de M, obtenemos

detM(s) =0 (5.20)

El sistema de lazo cerrado es estable si los ceros del polinomio detM (s) estdn en la parte
izquierda del plano complejo.
De (5.19) obtenemos

detM(s) = (s* — kos — k1) (s* + kys + k3) — (—kys — k3)(kos — a + k1) (5.21)

detM (s)= s* + s*(ky — ko) + s> (ks — k1) — akys — aks (5.22)
Elegimos los polos en lazo cerrado como

(s+1)' = (s 4+25+1)(s* + 25+ 1) (5.23)

=5t 4283+ 2 +2s3 +482 + 25+ 52+ 25+ 1 (5.24)

= st 4453+ 657 +4s+ 1 (5.25)
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Comparando las ecuaciones (5.22) y (5.25) obtenemos los siguientes valores para los coefi-

cientes del controlador

ks = ——
a
4
ky=——
k’g - ]{71 = 6
Introduciendo (5.26) en lo anterior obtenemos
1
ki=———6
a
De (5.22) y (5.25) obtenemos
ky— ko =4
Introduciendo (5.27) en lo anterior obtenemos
4
ko =———14
a

Los siguientes valores de ganancia del controlador colocaran los cuatro polos en —1:

1 4 1 4
k=== =6 k= — —d k=", ky = —
a a a a

(5.26)

(5.27)

(5.28)

(5.29)

(5.30)

(5.31)

(5.32)
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5.2. Dominio de convergencia

En esta seccidn se presenta un andlisis de estabilidad para el lazo cerrado cuando se usa la

estrategia de control horizontal.

El dominio de convergencia se obtiene utilizando el enfoque de Lyapunov.

w=Aw + Bu (5.33)
donde
01 00
0 0 0O
A= (5.34)
0 0 01
a 0 0 0
n
we | " (5.35)
x/
jﬁl
0
1
B = (5.36)
0
-1

Ahora considerando un sistema lineal de (5.13)-(5.14) calculamos la funcién de transferen-
cia con entrada u y salida 2/, demostrando que tiene 4 polos en el origen y es de fase no
minima. Para obtener la funcién de transferencia, usamos (5.13) y (5.14). A partir de (5.33)
de la representacion del espacio de estado del sistema de lazo cerrado, donde w es el estado,
es decir, un vector compuesto por 7,7, z’, &’ como se muestra en (5.35). La matriz A estd

representada por (5.34) y la matriz B por (5.36).
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Se aplica la transformada de Laplace

sw= Aw + Bu (5.37)
0
(sI — A)w = Bu (5.38)
Por lo tanto
w= (s — A)"'Bu (5.39)
donde [ es la matriz identidad
s =1 0 0
0 s 0 0
(sI —A) = (5.40)
0 0 s -1
—a 0 0 s

Invirtiendo la matriz anterior obtenemos

1500
) 0 00
(sI —A)~ = y (5.41)
w0 5]
Introduciendo lo anterior en (5.39) se obtiene
s
w = E (5.42)
u(f — %)
EEEDN

La salida se expresa como

yz[OOlO}w (5.43)
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por lo tanto, obtenemos la siguiente funcién de transferencia

2
u(a — s
Yy = ( 1 ) (5.44)
s
se tienen cuatro polos en
s=10 (5.45)
y los ceros son los siguientes
s=+va (5.46)

Lo anterior indica que el sistema tiene un cero del lado derecho del plano complejo, lo que

indica que el sistema es de fase no minima.

Introduciendo la entrada de control en (5.17) obtenemos la siguiente representacion de espa-

cio de estados en lazo cerrado

w=Aqw (5.47)

donde

2 by ks k
Ay = ! 2o (5.48)
0 1 0 0

a—kl —k'g —k'g —k'4

El sistema de lazo cerrado es estable si existen matrices P > 0y () > 0 tales que se satisface

la siguiente ecuacién de Lyapunov

ALP+PAA4Q=0 (5.49)

donde A, P, QeR™"
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Considere la siguiente funcion candidata de Lyapunov
V(w) =w’ Pw
entonces
V(w) = (Aclw)TPw—i—wTP(Aclw) = —wlQu
tenemos las siguientes desigualdades

V(w) = —wT QU< —Ain (Q)w W<~ Amin (@) w? Pw

- )‘max(P)

= —aV(w)

donde Oé:/\min(Q)/Amax<P)

Utilizando (5.35) se obtiene

)\mm(P>772§/\mm<P)w2§wTPw =V ‘/0

donde

Vo = V(w(0))
y por lo tanto
v
2« 0

Si las condiciones iniciales son lo suficientemente pequeiias como para que

entonces la singularidad en # = 90° no ocurrird

(5.50)

(5.51)

(5.52)

(5.53)

(5.54)

(5.55)

(5.56)
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De (5.53) obtenemos
Amin (P)n? <Vo=w(0)" Pw(0) < pmae (P)w(0)* (5.57)
La singularidad se evita si

A
< w(0)'<1 (5.58)

por lo tanto, obtenemos el siguiente dominio de convergencia

w<0)2§>\—(>

5.59
(P) (5.59)
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5.3. Modelo para el control de altitud

La estrategia de control utiliza la representacion del espacio de estados del sistema de lazo

cerrado en (5.17) y la entrada de control f en (5.12) para estabilizar z, %, 6, 0.

Considerando la siguiente norma

d= a2+ i+ 62 + 62 (5.60)

Una vez que la norma d esté lo suficientemente cerca de cero, podemos cambiar la entrada

de control de empuje f para estabilizar la altitud de la siguiente manera (ver (4.12))

f=mg —mkiny — mkaa(y — ya) (5.61)

donde las ganancias anteriores se eligen de la siguiente manera
ki =2 (5.62)
kgo =1 (5.63)

En otras palabras, las entradas de control 7/ (de (5.11) y (5.17)) y f (ver (5.12), (4.12 )y

(5.61)) se dan de la siguiente manera

sin® 62+kin+kon+ksz+kad
cosf

= (5.64)

para d > €

0 para d < €

=+ $ para d > €
f= (5.65)

mg — mky1§ — mkao(y — ya) para d < €

donde € es una pequefia constante positiva
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Para indicar qué entrada de control se aplica usamos en los resultados de la simulacién la

variable ¢ de la siguiente manera

1 para d > €
5 = (5.66)
0 para d < €

Introduciendo (5.61) en (4.12) y asumiendo que § = (° da el siguiente sistema de lazo

cerrado

4+ kg + kaa(y —ya) =0 (5.67)

por lo tanto, la altitud y convergerd a la salida deseada y4.
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5.3.1. Simulaciones numéricas para el control de altitud

La Figura 5.1 presenta la evolucién de x, y, 8, 6 cuando a =1, y,= 15, € = 2 bajo las siguientes
condiciones iniciales #(0) = 0, 6(0) = 0, (0) = 0, y(0) = 8, #(0) = 0, z(0) = 2.
Se introduce un interruptor para pasar del control de desplazamiento horizontal al esquema

de control de altitud, donde € es el umbral del interruptor y J es la salida del interruptor.

—(m)
—y(m)
0(deg)

—

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Figura 5.1: Evolucién de los estados x, y, 6, &

La Figura 5.2 presenta la evolucién de x, y, 8, 6 cuando a =1, y,= 10, € = 1 bajo las siguientes

condiciones iniciales 0(0) = 0, 6(0) = 0, 7(0) = 0, y(0) = 20, (0) = 0, 2:(0) = 7.

25

20 7

Figura 5.2: Evolucién de los estados x, y, 6, §




43

5.4. Modelo para el control de velocidad horizontal

La estrategia de control de la seccion anterior converge cuando la condicidn inicial estd cerca
del valor deseado. Si la condicidn inicial es lejana, propondremos una estrategia de control tal
que la velocidad horizontal alcance una velocidad deseada mientras que la altitud converge a
un valor deseado. El desplazamiento horizontal cuando la entrada de control viene dada por

(5.12) viene dada por (5.13) y(5.14).
n=1u (5.68)
P =an—u (5.69)

Consideramos el sistema lineal de (5.68) - (5.69) y calculamos la funcién de transferencia

con entrada u y salida #’.

Para obtener la funcién de transferencia, usamos (5.68) y (5.69). A partir de (5.33) de la

representacion del espacio de estados del sistema de lazo cerrado y w’ es el estado.

w' = | 7 (5.70)

Las matrices A y B son las siguientes

010
Ai=10 0 0 (5.71)
a 0 0

By = 1 (5.72)

Aplicando la transformada de Laplace se sigue

sw' = Ayw’' + Biu (5.73)
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(sI — A))w' = Byu

Por lo tanto

w = (sI — A) ' Bu

donde [ es la matriz identidad.

s —10
(sI—A)=| 0 s 0
—a 0 s

invirtiendo la matriz anterior se obtiene

o O

(SI — Al)il =

O w -
Ao wim Rym
—

%e
@ |

Introduciendo lo anterior en (5.75) se obtiene

La salida 3’ se expresa como

y’z[o 0 1}w’

por lo tanto, obtenemos la siguiente funcién de transferencia

(5.74)

(5.75)

(5.76)

(5.77)

(5.78)

(5.79)

(5.80)

Por lo tanto, la funcién de transferencia de u a y tiene tres polos en el origen, un cero a

la derecha del plano complejo y un cero a la izquierda del plano complejo de la siguiente

manera:
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s=4va (5.81)

Obteniendo los polos y ceros de la funcion de transferencia de u a i/, se llega a la conclusion

de que hay 3 polos en el origen y es un sistema de fase no minima.

Considere la siguiente entrada de control de retroalimentacion de estado

u = ]{31’/7 + ]{?277 + ]{fgev (582)

donde i/, es una constante y e, se describe a continuacién

ey = &' — i (5.83)

introduciendo (5.82) en (5.68) y (5.69) da la siguiente representacion de espacio de estado

para el sistema de lazo cerrado.

n 010 n 0
n|=1000 n |+ | 1 |u (5.84)
é, a 00 i -1

Introduciendo (5.82) en lo anterior obtenemos

i) — kon — kin — kse, =0 (5.85)

€y — an + ko) + kyn + kze, =0 (5.86)

Usando la transformada de Laplace se obtiene:

M(s) =0 (5.87)

M( ) 82 — k’QS — kl —kg (5 88)
S) = .
kQS + /ﬁ —a S+ kg
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De lo anterior se obtiene

detM(s) = s* + s*(ks — ko) — sk, — aks (5.89)

Suponga que los polos en lazo cerrado deseados estdn dados por el polinomio

(s+1)P°=5+35>+3s+1 (5.90)

Por lo tanto, las ganancias del controlador estdn dadas por

ky = -3 (5.91)
1
ky=—-3—— (5.92)
a
1
ks = —— (5.93)
a
Considere la siguiente norma
& = (@ — i)+ 0 + 02 (5.94)

La entrada de control f cambiara de su valor en (5.12) a su valor en (5.94) cuando la norma

d’ sea menor que un umbral predefinido.

En otras palabras, las entradas de control 7y f se dan de la siguiente manera

sing 02++k1n+kontks (i’ —i’)
cosf

para d > €

S (5.95)

0 para d < €

mg | 102 /
-+ para d > €

f= (5.96)

mg — mkyy — mkaa(y — ya) para d < €
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Para indicar qué entrada de control se aplica usamos en los resultados de la simulacién la

variable ¢ de la siguiente manera

1 para d > €
0= (5.97)
0 para d < €

5.4.1. Simulaciéon numérica para el control de velocidad horizontal

La Figura 5.3 presenta la evolucion de y, 6, &, ) cuando a= 1, y,= 10, € = 1 bajo las siguientes
condiciones iniciales #(0) = 0, 8(0) = 0, y(0) = 0, y(0) = 8, &(0) = 0, #4(0) = 3,

z(0) = 5, donde € es el umbral de cambio y ¢ es la salida del interruptor.

y,0,&,9

Figura 5.3: Evolucién de los estados y, 0, &, §
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5.5. Modelo para el control de posicion de un cohete por
aproximacion

Este algoritmo se basa en un cambio de las variables de control que linealiza parcialmente el

sistema que describen la operacion del cohete.

Partiendo de las ecuaciones de planta

b=t (5.98)
T = fsinf — 7 cosf (5.99)
= fcosh+ 1sinf —mg (5.100)
ahora se despeja f, 7
sin —cosf| |f _|w (5.101)
cosf) sinf T Us

N

-

A

La ecuacioén (5.102) se obtiene premultiplicando (5.101) por la inversa de la matriz A

sinf  cosf| |f sinf  cosf| [sinf —cos@| |u
= (5.102)
—cosf sinf| |7 —cosf sinf| |cosf sinf Us
donde
T = — cos Quy + sin Ouy (5.103)
f = sinBuy + cos Qusy (5.104)
sustituyendo (5.103) en (5.98) obtenemos
6 = — cos Qu, + sin Quy (5.105)
ahora (5.106) es una aproximacién de (5.105) cuando el dngulo 6 es pequeio.
6= —u +6 (5.106)

T =1 (5.107)
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Se establece lo siguiente

§=1us—mg=—2y—(y—ya)

uy = =24 — (y — ya) +myg

(5.108)

(5.109)

Donde y converge con y, al igual que u, converge a mg. Asi que, si mg es igual a 1, entonces

uy converge a 1.

Uy = k19 + ]{329 + ]{731' + ]{?41[‘

Aplicando la transformada de Laplace en (5.110) se obtiene

S2+k'1+k328—1 k3—|—]€48 0 0
—kl — ]{?28 82 — k’g — ]{748 Xz

J/

detA = 84 —|— 83(]{72 — ]{74) + 82(161 — k’3 — 1) —|— 8k4 —|— k?g

si se desea

(s+ 1) =5 +45> + 65> + 45+ 1

con lo anterior se obtienen las siguientes ganancias

k=8
ky =8
ks =1
ky=4

Sustituyendo las ganancias obtenidas en (5.110)

up = 80 + 80 + x + 4

(5.110)

(5.111)

(5.112)

(5.113)

(5.114)

(5.115)

(5.116)

(5.117)

(5.118)
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5.5.1. Simulacién del algoritmo de control por aproximacion

La Fig.5.4 presenta la evolucion de z, y, 6 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.12, 6(0) = 0.1, %(0) = 0.2, y(0) = 0.1, #(0) = 0.2, z(0) = 0.1, yg = 1.

x,y, 0

0.2 -

04 | 1 | | 1 | | I |
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Tiempo s

Figura 5.4: Evolucién de los estados z, y, 0

La Fig.5.5 presenta la evolucion de z, y, 6 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) =1, 6(0) = 0.1, §(0) = 0.2, y(0) = 0.1, #(0) = 0.2, 2(0) = 0.1, yg = 1.

4 I I I I 1 I I I I
10 12 14 16 18 20
Tiempo |s]

o
N
EN
[
®

Figura 5.5: Evolucién de los estados z, y, 0
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La Fig.5.6 presenta la evolucion de z, y, 6 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.12, 6(0) = 0.1, §(0) = 0.2, y(0) = 1, #(0) = 0.2, z(0) = 0.5, yg =

10.

@y, 0

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
Tiempo s

Figura 5.6: Evolucién de los estados z, y, 0

20

La Fig.5.7 presenta la evolucién de z, y, 6 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 1, 6(0) = 0.1, §(0) = 0.5, y(0) = 0.1, #(0) = 0.2, 2(0) = 0.1, yg = 15.

x,y, 0

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
Tiempo |[s]

Figura 5.7: Evolucién de los estados z, y, 0

20
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La Fig.5.8 presenta la evolucion de z, y, 6 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 1, 6(0) = 0.1, §(0) = 0.2, y(0) = 0.5, &(0) = 0.2, z(0) = 0.1, y = 18,

20

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
Tiempo s

Figura 5.8: Evolucién de los estados z, y, 0

20
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5.6. Modelo para el control de posicion de un cohete utili-

zando doble saturacion

Partiendo de las ecuaciones de planta

6=r (5.119)
Z = fsinf — 7cosd (5.120)
y = fcos + Tsinf —mg (5.121)

Suponiendo que f se usa para controlar la altitud, entonces

_ T2y —ytyatmg

f (5.122)
cos
Al introducir la ecuacion anterior en 5.121 se obtiene
U+ 29+ (y — ya) = Tsinb (5.123)

esto significa que si el término 7 sin 6 es pequeio, entonces y — yq, ¥ — 0.
Para controlar el subsistema (5.119 ), (5.120 ) se propone la siguiente ley de control para .

r=—60-—100 — (oo(z + ) + 0p(1)) (5.124)

Los valores de los parametros anteriores se han ajustado mediante simulaciones para propor-

cionar un transitorio razonable. La funcidn de saturacion se define de la siguiente manera

a st x > a

oa(X) =% xsi —a < y < a (5.125)

a sty < —a

Introduciendo (5.124 ) en (5.119) se obtiene el siguiente bucle cerrado

.. . 1
6+ 100 + 60 = —m—g(aa(ab—i—x) + op(2)) (5.126)

Los limites a, b de las dos saturaciones se seleccionan mediante simulacion. Se seleccionan

como a = 0.1y b = 1.0 de modo que después de un cierto tiempo |f| < €, donde € = a + b
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es un nimero pequeiio y representa el limite superior de |6|. El coeficiente de amortiguacion
10 se selecciona de manera que |f| < ¢, en poco tiempo. Luego después de un corto lapso
de tiempo se tendrd que el término 7sin# en (5.123 ) es de orden ¢, por lo que y — y, es de

orden e también.

Considerando que 7 y 6 son pequefios, tenemos que 7cost =~ 0, f ~ mg, sinf = 0 .
Entonces de (5.126 ) se deduce que 6 rastrea el expresion en el lado derecho de (5.126 ). Se

concluye que (5.99) es aproximadamente igual a la siguiente ecuacion.
¥ = =0, 4+ z) — 0p(2) (5.127)

Hemos elegido @ = 0.1 y b = 1.0 tales que a << b. Defina V = %9’52. Entonces
V = i(—04(% + x)) — 03(2)). Entonces, cuando |4| > b se deduce que V' < 0. Por lo tanto,

después de un tiempo finito || < b.
La ecuacidn anterior se reduce a
T+ 3=—0,(+ ) (5.128)

De lo anterior se deduce que © + x — 0y luego x — 0
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5.6.1. Simulacion del algoritmo de control por doble saturacion

La Figura 5.9 presenta la evolucion de z, y, 8, 7 bajo las siguientes condiciones iniciales
9(0) =0.5,60(0) = 0.1, 9(0) = 0.02, y(0) = 0.03, £(0) = 0.1, z(0) = 0.4, yg = 20.
De la Figura 5.9 se deduce que  converge a cero, y, converge a su valor deseado y z oscila

alrededor de cero.

50 T T

401 B

30 -

20

x,y,0,7

0 2\ VANANVAY 2\ FANANIANIVAN VAN FANVAN VAN
\%4 \YARV/ \Y% \VARV/ \VARVALV/ \Y% \%4
10 I 1 I I L I I I I
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000

Tiempo |[s]

Figura 5.9: Evolucién de los estados ., y, 0, T

La Fig.5.10 presenta la evolucion de z, y, 0, 7 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.5,6(0) = 0.1, §(0) = 0.02, y(0) = 0.03, #(0) = 0.1, 2(0) = 0.2, y4 = 10.

25 T T

20

o ANNNNNNNNNNNNNNNNNNNNNNNNNNNNNN
VVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVV VYV VU

10 I 1 I I L I I I !
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000

Tiempo |[s]

Figura 5.10: Evolucién de los estados x, y, 0, 7
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La Fig.5.11 presenta la evolucién de x, y, 6, T bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.5, 6(0) = 0.1, §(0) = 0.02, y(0) = 0.03, #(0) = 0.1, 2(0) = 0.5, y4 = 30.

80 :

70k 0(deg)||

60 - -

z,y,0,7

-10 1 1 L 1 | | L 1 1
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000

Tiempo s

Figura 5.11: Evolucioén de los estados x, y, 0, 7

La Figura 5.12 presenta la evolucién de x, y, 6, 7 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.3, 0(0) = 0.1, §(0) = 0.01, y(0) = 0.03, #(0) = 0.2, 2(0) = 0.5, yq = 5.

o AANAAANANANAAAAAANANANAAAANNNNN
VVVVVVVVVVVVVVVVUVVVVVVVVVVVVVVVY

4 1 | L L | 1 L | L
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
Tiempo s

Figura 5.12: Evolucién de los estados x, ¥y, 0, 7
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La Figura 5.13 presenta la evolucién de x, y, 8, 7 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.5, 6(0) = 0.2, §(0) = 0.05, y(0) = 0.03, #(0) = 0.3, 2(0) = 0.5, yq = 1.

x,y, 0,7

—a(m)
—y(m)
9(d 9)

A A AW AW AW A A AW AW AW AW AW AW AW AW AW AWAWAW AW AW AW AW AWAWAWAWAWAWA
VVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVVV

1 | | 1 | 1 L 1 1

200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
Tiempo s

Figura 5.13: Evolucioén de los estados x, y, 0, 7
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5.7. Modelo para el control de posicion de un cohete utili-
zando saturaciones variables

Partiendo de las ecuaciones de la planta

6=r (5.129)
2= fsinf — 7cosf (5.130)
= fcosf + Tsinf —mg (5.131)

Suponiendo que f se usa para controlar la altitud, entonces

_ "2y —ytyatmg
cos

f

(5.132)
Para controlar el subsistema (5.129 ), (5.130 ) se propone la siguiente ley de control para 7.
7= —0 — 100 — (Satgm (x + ) + Satgins(4)) (5.133)

Al utilizar saturaciones dindmicas se necesita establecer un limite superior Lim, e inferior

Limj. Por lo cual en la Saty;,; se establece como Limg = by como Lim; = —b. Mientras
que a la Sat g, se establece como Limg = 8b, Lim; = —8b y t=tiempo.
b = Sat3(0.01(10 — ¢0.01)) (5.134)

Para la Sat; se establece como Lim, = 0.5y como Lim; = 0.0001.
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5.7.1. Simulaci6n del algoritmo de control por saturaciones dinamicas

La Fig.5.14 presenta la evolucién de x, y, 6, 7 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.5, 0(0) = 0.1, §(0) = 0.02, y(0) = 0.03, &:(0) = 0.1, z(0) = 0.4, y4 = 20.

50 T T T T
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z,y,0,7
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Figura 5.14: Evolucioén de los estados x, y, 0, 7

La Fig.5.15 presenta la evolucién de x, y, 6, 7 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.5, 6(0) = 0.1, §(0) = 0.02, y(0) = 0.03, #(0) = 0.1, 2(0) = 0.4, yq = 5.

@y, 0,7

5
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Figura 5.15: Evolucién de los estados x, y, 0, 7
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La Fig.5.16 presenta la evolucién de x, y, 6, T bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.5, 6(0) = 0.1, §(0) = 0.02, y(0) = 0.03, #(0) = 0.1, 2(0) = 0.2, y4 = 10.

25 T
—a(m)
y(m)
0(deg)
20 i H
15 -
10
s
=
£l i
0 TANWANYAY
\VARVARVARV R v e v/
5 -
10 1 I I 1 I I I 1 I
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
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Figura 5.16: Evolucioén de los estados x, y, 0, 7

La Fig.5.17 presenta la evolucion de z, y, 0, 7 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.3, 6(0) = 0.1, §(0) = 0.01, y(0) = 0.03, #(0) = 0.2, 2(0) = 0.5, yq = 5.

ViV VVVVVVY

4 I I I I 1 I I L I
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
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Figura 5.17: Evolucién de los estados x, y, 0, 7
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La Fig.5.18 presenta la evolucién de x, y, 6, T bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.5, 6(0) = 0.2, §(0) = 0.05, y(0) = 0.03, #(0) = 0.3, 2(0) = 0.5, yq = 1.

15 T
—a(m)
—y(m)
8(deg)
—T
10 7
5 4
-
=
. W AWAWAW N NN NN
VALV AR VARVALVAR VAR VAR VAR
5 -
-10 1 | L L | 1 L 1 1
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Figura 5.18: Evolucién de los estados x, y, 0, 7
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5.8. Modelo para el control de posicion de un cohete utili-

zando una saturacion

Partiendo de las ecuaciones del sistema

b=t (5.135)
Z = fsinf — 7 cosf (5.136)
i = fcosf + Tsinf —mg (5.137)

Proponemos nuevamente la entrada de control f como

_ "2y —ytyatmyg
cos

/ (5.138)

y la entrada de control 7 como
T =—0— 100 — 0,(0.01z + &) (5.139)

En la ecuacion anterior, la entrada de control 7 tiene solo una funcién de saturacion. El tér-
mino de amortiguacién fijado como 10 multiplicando # modifica la velocidad de convergen-
cia. El término proporcional fijado en 1 multiplicando § modifica la amplitud y finalmente
el coeficiente 0.01 multiplicando z reducird la influencia de la condicién inicial (0) y por
tanto el algoritmo de control reducira primero la velocidad horizontal || y una vez que la ve-
locidad es pequeiia, el desplazamiento = convergerd a cero. Introduciendo (5.138) en (5.137)

se obtiene el siguiente sistema de lazo cerrado

§+2y+ (y—yq) =7sind (5.140)

Introduciendo (5.139) en (5.135) se obtiene

. ) 1
6+100+0 = ——0,(0.01z + &) (5.141)
mg
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Si el limite ¢ en (5.139) es tal que ¢ < € entonces, después de un cierto tiempo, seguird
|0] < -=. Entonces de (5.139) se sigue que |7| < -= y después de cierto tiempo el término
mg mg

7sin 6 serd del orden de (;+-)%.

Por esta razén se considera que 7 y 6 son pequeiios y se deduce que 7cosf =~ 0, f =~ mg,
sinf =~ 6. Entonces 6 converge a la expresion en el lado derecho de (5.141). Por lo tanto
(5.136) se puede reescribir como la siguiente ecuacion.
¥ =—0.0.0lz + 7) (5.142)
Para una condicion inicial z(0), el coeficiente que multiplica = se puede elegir lo suficiente-
mente pequeflo como para que |Z| disminuya y luego (5.142) se reduzca a
2+2+0.0lx =0 (5.143)

de lo cual se deduce que x — 0.
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5.8.1. Simulacion del algoritmo de control utilizando una saturacion

La Fig.5.19 presenta la evolucion de z, y, 0, T bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.5, 0(0) = 0.1, §(0) = 0.2, y(0) = 0.3, &(0) = 0.1, (0) = 0.4, yg = 20.
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Figura 5.19: Evolucién de los estados x, y, 0, 7

La Fig.5.20 presenta la evolucién de x, y, 6, 7 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.5, 0(0) = 0.1, (0) = 0.2, y(0) = 0.8, £(0) = 0.1, 2(0) = 0.4, yz = 5.
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Figura 5.20: Evolucién de los estados x, y, 0, 7
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La Fig.5.21 presenta la evolucién de x, y, 6, T bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.7, 6(0) = 0.3, §(0) = 0.5, y(0) = 0.8, #(0) = 0.3, z(0) = 0.4, ys = 10.
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Figura 5.21: Evolucioén de los estados x, y, 0, 7

La Fig.5.22 presenta la evolucion de z, y, 0, T bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.1, 6(0) = 0.5, §(0) = 0.1, y(0) = 0.2, #(0) = 0.8, z(0) = 0.2, y4 = 30.
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Figura 5.22: Evolucién de los estados x, y, 0, 7
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La Fig.5.23 presenta la evolucién de x, y, 6, T bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 1, 6(0) = 0.5, §(0) = 0.5, y(0) = 0.2, &(0) = 0.3, 2(0) = 0.2, yg = 1.
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Figura 5.23: Evolucién de los estados x, y, 0, 7

La Fig.5.24 presenta la evolucion de z, y, 0, 7 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.5,6(0) = 0.1, §(0) = 0.2, y(0) = 0.3, #(0) = 0.1, z(0) = 0.4, y4 = 20.

Ademads, se cambia el valor de la ganancia a 1 para el calculo de 7.
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Figura 5.24: Evolucién de los estados x, y, 0, 7
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La Fig.5.25 presenta la evolucién de x, y, 6, 7 bajo las siguientes condiciones iniciales

6(0) = 0.5,0(0) = 0.1, §(0) = 0.2, y(0) = 0.3, #(0) = 0.1, z(0) = 0.4, y = 20.

Ademas, se cambia el valor de la ganancia a -1 para el cdlculo de 7.
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Figura 5.25: Evolucién de los estados x, y, 0, 7
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5.9. Analisis de resultados

El algoritmo de control de posicién por aproximacion se basa en un cambio de las variables
de entrada de modo que se pueda definir una ley de control lineal para estabilizar la altitud
en un valor deseado. Posteriormente se supone que la orientacion 6 estd cerca del origen.
Luego, el modelo del subsistema x — 6 se reduce a un sistema lineal controlado por una ley
de control de asignacién de polos. Este algoritmo de control presenta buen comportamiento,
ver Figuras de las simulaciones del control de posicién por aproximacion. Tenga en cuen-
ta que en este caso las leyes de control del empuje y el par son lineales. El algoritmo de
control 1 se obtuvo asumiendo que el desplazamiento angular 6 era cercano a cero. Por lo
tanto la convergencia al origen de este controlador es sélo local. De hecho, se ha observado
en simulaciones numéricas que si la posicion inicial z(0) se elige lejos del origen, entonces
el controlador no lograra estabilizar el sistema. Dado que el algoritmo de control de posi-
cién por aproximacion requiere que |6(0)| sea pequefio, se podria proponer una estrategia
que primero haga que 6 sea pequefio y luego cambie al algoritmo de control de posicién por
aproximacion. Sin embargo, los algoritmos de control utilizando doble saturacién y utilizan-
do una saturacién no requieren ningin cambiar. Observe en la Tabla 5.1 que el algoritmo de
control de posicion por aproximacion proporciona los valores mas pequefios para el tiempo

de subida y el tiempo de estabilizacién de z, y y 6.

El algoritmo de control de posicién utilizando doble saturacidn, se basa en la compensaciéon
de las no linealidades en la ecuacién de altitud (y), para que el vehiculo alcance una altitud
deseada. Por otro lado, se propone una ley de control de orientacién para # en (5.126) para
que 6 converja a la suma de dos funciones de saturacién de z y @ . Las amplitudes de sa-
turacion a y b deben elegirse lo suficientemente pequefias como para que f converja a una
vecindad del origen. Ademads, la amplitud de la saturaciéon que contiene x, a, debe selec-
cionarse menor que la amplitud de la saturacién que contiene solo &, b. Esto se hace para
que el controlador reduzca primero el tamafio de la velocidad = y una vez que la velocidad
sea menor que b entonces la ecuacion (5.128) se cumple y se deduce que tanto x como &
convergen a cero. Sin embargo, (5.127) se ha obtenido suponiendo que ¢ es pequefio y que
T es cero, lo cual es una aproximacion. Esto explica por qué = no converge exactamente a
cero sino que oscila en una vecindad alrededor del origen, como se puede ver las Figuras de

las simulaciones del control de posicion utilizando doble saturacién. Este tipo de controlador
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estabiliza el dngulo # y asegura que x converja hacia una vecindad del origen. La seleccién
de los valores de las amplitudes de saturacion permite variar la velocidad de convergencia
del desplazamiento al origen, pero también varia la amplitud de las oscilaciones de x.

El algoritmo de control de posicién utilizando una saturacién es similar al algoritmo de
control de posicién utilizando doble saturacidn, pero en este caso la ley de control del par
contiene una Unica funcién de saturacién. También en este caso, el controlador primero re-
duce la velocidad horizontal z y esto se lleva a cabo seleccionando un pequefio peso 0.01 en
el desplazamiento x en (5.139). En este algoritmo de control también se supone que ¢ con-
verge a una pequeia vecindad del origen y que 7 converge a cero, lo que conduce a (5.142)
y finalmente (5.143). Como se puede ver en las Figuras de las simulaciones del algoritmo
de control utilizando una saturacidn, los resultados de las simulaciones numéricas usando el
algoritmo de control 3 son mejores que los obtenidos con el algoritmo de control de posicion
utilizando doble saturacion. En este caso la altitud también converge a su valor deseado pero

ademds x y # convergen ambos hacia el origen.

Tabla 5.1: Pardmetros del comportamiento observado en simulaciones para control en 2D

Control por aproximacion

x Y 0
Rise time 1.16 3.52 1.26
Settling Time 10.26 7.58 10.79
Steady state error || 1.8 x 1076 0 1.17x107°

Control utilizando doble saturacién

x Y 0
Rise time 24.09 3.87 0.061
Settling Time 384.66 10.93 78.69
Steady state error || 0.75 0 -2.55x 1072

Control utilizando una saturaciéon

x Y 0
Rise time 24.086 3.87 0.05
Settling Time 690.73 9.06 77.25
Steady state error || 9.57 x 1078 0 9.49x10°¢
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Diseiio y construccion de prototipo

Los sistemas TVC nos ayudan a dirigir la trayectoria del flujo masico expedido por los mo-
tores del cohete. Por tal motivo, el poder controlar este sistema se refleja en el seguimiento

de la trayectoria establecida y en su desplazamiento controlado.

Para ejemplificar este sistema se propone el desarrollo de un modelo de TVC utilizando

motores sin escobillas y hélices de tres palas tipo 5051.

70
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6.1. Consideraciones de Diseno

Una de las partes importantes de esta investigacion también ha sido la propuesta de
disefio de este prototipo de TVC que controla la trayectoria del cohete. Fue disefia-
do para poder proporcionar estabilidad en su desplazamiento y mantenerlo en posicion

vertical en cualquier instante, corrigiendo las perturbaciones en su posicion a través del TVC.

Ademads se tomaron las siguientes consideraciones:

Material ligero y flexible para la estructura. Se considera una estructura modular, en-
focada en una base principal para los motores que generan el empuje, otra base para

los componentes electronicos, ademds de largueros y costillas.

= Posicion adecuada de los motores que generan el empuje, respecto a los servomotores

que generan los movimientos de roll y pitch.

= Ubicacion de los componentes electronicos y el autopiloto, ya sea para el remplazo de

los componentes o la programacion del autopiloto.

= Uno de los puntos mas importantes para este vehiculo es que sea ligero, por lo cual se
elige utilizar una configuracion coaxial para los rotores que generan el empuje. Con lo

cual reducimos el peso al no utilizar rotor de cola para contrarrestar los momentos.

Desde una perspectiva tedrica y experimental, se han realizado investigaciones a nivel inter-
nacional sobre la aerodindmica del rotor coaxial tanto en vuelo estacionario como en movi-
miento. Cabe destacar que, en una configuracion coaxial, se altera la relacién de reparto de

empuje al cambiar la distancia de separacion entre los rotores.

La gran ventaja de los rotores en configuracién coaxial en vuelo estacionario es que no
necesitan un rotor de cola y esto se refleja en el peso total del vehiculo aéreo. Por lo tanto,
los rotores coaxiales son una buena opcién para conseguir un vuelo estacionario. De la misma
manera, se afirma que el rendimiento que se logra con esta configuracion es un caso especial
cuando ninguno de los rotores domina y los vértices de ambos rotores estdn espaciados
uniformemente, lo que establece un par equilibrado entre los dos rotores. Sin embargo, el

uso de dos rotores no implica el doble de empuje. Esto se refleja inicamente en un aumento




72

aproximado del 5 % de empuje [51], pero con una reduccién de peso. Lo cual permite que

esta configuracion coaxial se utilice en dreas reducidas.

Con lo anterior, se justifica el uso de una configuracién coaxial como parte del sistema de
propulsion de este vehiculo. Estableciendo que los principales requerimientos de este sistema
son; que sea compacto, ligero, que proporcione el empuje suficiente para elevar el vehiculo

y que pueda realizar maniobras para estabilizarlo.
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6.2. Componentes electronicos

El sistema electrénico de control que se encargard de articular y mover los mecanismos del
TVC fue elegido de acuerdo a las necesidades de espacio, empuje, consumo de bateria y

peso.

Para mover el sistema de TVC se eligieron los servomotores HobbyKing modelo HK15178

con un limite de carga de 1.4 Kg como se muestra en la Figura 6.1.

N ©®
&

Figura 6.1: Servomotores HK15178

Estos servomotores a través de varillas de acero inoxidable convierten los movimientos an-
gulares en movimientos longitudinales y de esta manera se logra mover los soportes de los

motores sin escobillas que dan los movimientos de Pitch y Roll.

Los motores sin escobillas que se eligieron son el modelo DYS Fire FPV Race Edition de
2600KYV, estos motores proporcionan un empuje de 1200 gr utilizando una bateria de 4 celdas

y un ESC de 30A programable como se muestra en la Figura 6.2.

RACE SERIES
KV:2600

Figura 6.2: Motores DYS Fire FPV Race Edition de 2600KV
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Para conseguir el empuje requerido, se necesita utilizar hélices tipo 5051 con un dngulo de
paso alto, las cuales hacen que el vuelo sea més fluido y estable, como se muestra en la

Figura 6.3.

Figura 6.3: Hélices 5051

Se debe agregar que los dispositivos anteriores son dirigidos por un controlador de vue-
lo Pixhawk PX4 2.4.8 de 32 bits ARM PX4FMU PX4I0. Este autopiloto tiene una nueva
tecnologia de chip y sensor de 32 bits. Utiliza un procesador avanzado de alto rendimien-
to CortexM4 ARM de 32 bits y puede ejecutar el sistema operativo en tiempo real RTOS

NuttX, como se muestra en la Figura 6.4.

Figura 6.4: Pixhawk PX4 2.4.8
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6.3. Propuesta de prototipo 1

6.3.1. Diseno en CAD

De acuerdo con los componentes electronicos seleccionados anteriormente se inicia el pro-
ceso de disefio. La Figura 6.5 parte de los servomotores que se usan para mover el sistema
de TVC, se inician las mediciones y conociendo sus dimensiones se disefian las bases donde

se fijaran los servomotores.

Figura 6.5: Estructura interna del cono

Por otra parte, la seccién de empuje que es de las mas importantes. Se inicia con el disefio
de la base de los motores sin escobillas como se muestra en la Figura 6.6, los cuales daran
el empuje total al vehiculo y para esto también se consideran las pestafias a las que estardn

sujetas las barrillas de acero inoxidable que transmiten el movimiento de los servomotores.

Figura 6.6: Base de los motores
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Ahora para dar rigidez a la estructura del fuselaje del vehiculo se utilizan costillas y varillas
de fibra de vidrio, las cuales le dan flexibilidad y ademas rigidez a su estructura modular.

Esto lo podemos observar en la Figura 6.7.

Figura 6.7: Estructura del fuselaje

Finalmente, se procede a hacer el disefio de las aletas de la parte inferior del cohete, el canard
que va en la parte superior y el cono donde se guardan los sistemas electrénicos incluyendo

el autopiloto, como lo podemos revisar en la Figura 6.8.

Figura 6.8: Canards y cono del cohete
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Como resultado de lo anterior, se hace un renderizado del ensamblaje final del cohete. Esto lo
podemos observar en la Figura 6.9, donde se muestran tres vistas del resultado del ensamblaje

de cada una de las piezas disefiadas.

(a) Vista Latera (b) Isométrico (c) Vista frontal

Figura 6.9: Vistas del cohete en CAD
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6.3.2. Piezas impresas en PLA

La siguiente seccion es parte del desarrollo del prototipo, con el cual se validan los algorit-
mos de control propuestos. Ahora que ya contamos con los disefios en CAD se procede a la
construccion de las piezas, para esto se utiliza tecnologia aditiva. Esta tecnologia permite

convertir modelos digitales en objetos tridimensionales s6lidos mediante la impresién 3D.

Cada una de las piezas que se imprimieron en 3D fueron disefiadas para finalmente ensam-
blarlas e integrar al vehiculo de prueba. En la Figura 6.10 se puede observar la impresion del
cono y los canards, las cuales van en la parte superior. El cono esta disefiado internamente
para darle rigidez a la estructura donde se coloca el autopiloto y de igual manera mejorar la

aerodinamica del vehiculo.

Figura 6.10: cono y canards ensamblados

Cada una de las piezas tiene una funcién en especifico, como lo es la Figura 6.11. La cual
se encarga de dar soporte al autopiloto y a los servomotores que mueven los canards. Este
autopiloto es el que procesa los algoritmos y se encarga de mover cada uno de los subsistemas

que componen al TVC.
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Figura 6.11: Base para sistemas de electronicos de control

Cabe mencionar que cada una de las piezas esta disefiada considerando el peso de la misma,
por lo cual se hacen aligeramientos y ademds, cada una tiene los barrenos por los cuales

pasa la varilla que proporciona rigidez a la estructura.

Ahora en la Figura 6.12 podemos observar la base de los servomotores que se encargan de
generar los movimientos de Pitch y Roll, ademds de dar soporte a los servomotores que dan

movimiento a los alerones colocados en la parte inferior del vehiculo.

Figura 6.12: Base de servomotores y Superficie de control inferior (Aleta)
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A continuacién, en Figura 6.13 podemos observar una de las partes mas importantes de la
estructura del fuselaje, ya que le dan rigidez pero a su vez flexibilidad. Otra de las funciones
de las varillas es dar soporte a cada una de las piezas que se imprimen en 3D para formar la

estructura de cohete.

Figura 6.13: Costilla y larguero del fuselaje

La Figura 6.14 muestra el sistema de potencia que se encarga de proporcionar el empuje
total al cohete, el cual es conformado por 2 motores sin escobillas de 2600 Kv y hélices tipo
5051. Ademads, estan colocados sobre una base mdvil que ayudan a generar los movimientos

de pitch y roll.

Figura 6.14: Base para soportes de motores con las hélices ensambladas




81

Finalmente, en la Figura 6.15 se puede observar el ensamble de la estructura del cohete
integrada con la seccion de electrénica y sistema de potencia. Con este prototipo se realizan
las pruebas pertinentes de los algoritmos de control propuestos y se valida el comportamiento

de cada uno.

(a) (b)

Figura 6.15: Prototipo ensamblado (a)Vista lateral (b)Vista frontal
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6.4. Propuesta de prototipo 2

Se han realizado distintas pruebas en la primera propuesta de estructura con las cuales se
han establecido cambios que se deben de realizar en la misma, para ayudar a disminuir el
peso y ademds concentrar la mayor cantidad de peso en la parte inferior del vehiculo. Esto

cambia el centro de masa del prototipo para ayudar a su estabilidad de manera natural.

En la Figura 6.16 podemos observar los cambios que se han realizado. Se reforzé la parte su-
perior para poder colocar un tubo de fibra de vidrio para sujetarlo desde ese punto y verificar

el funcionamiento de los rotores al generar los dngulos de Pitch, Yaw y Roll.

0=
==

(a) Vista Latera (b) Isométrico  (c) Vista frontal

Figura 6.16: Vistas del cohete en CAD

Cabe destacar que la reduccién del peso de esta propuesta fue de 980 gr a 820 gr, logrando
una reduccion de 160 gr en el peso total del prototipo.

Esto es un beneficio para que los motores que mueven las hélices tengan el margen de carga
suficiente no solo para levantar el peso del prototipo, sino para poder realizar maniobras de

control.
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Teniendo el disefio en CAD de las nuevas piezas que integran a esta propuesta de prototipo
se inicia con su impresién en 3D con filamento de PLA. En la Figura 6.17 podemos observar
el ensamblaje real de las piezas ya impresas en conjunto de los componentes electronicos

que integran al sistema de estabilidad.

Figura 6.17: Segunda propuesta de Prototipo




84

6.5. Propuesta de prototipo 3

Analizando los resultados obtenidos con el prototipo anterior se hace una nueva propuesta de
disefio para la base de los rotores, con la cual se reduce el peso con algunos aligeramientos, se
realiza una organizacion comprimida de los componentes electrénicos y se coloca la mayor

cantidad de peso en la parte inferior de manera distribuida.

(a) Vista Latera (b) Isométrico

(c) Vista frontal

Figura 6.18: Vistas del cohete en CAD

En la Figura 6.18 se tienen las vistas del ensamble de la nueva estructura propuesta, donde
se pueden observar los cambios que se han realizado en la estructura. Esto nos beneficia en
la reduccion de peso para poder mejorar la estabilidad del sistema, brindando la oportunidad

de proporcionar movilidad con los rotores de sistema.
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Con las nuevas modificaciones que se realizaron a esta propuesta de prototipo se puede
desatacar que realizando la comparacion con la primer propuesta se pasa de un peso de 980

gr a 620 gr, ya contemplando los dispositivos electrénicos, la bateria y la misma estructura.

Logrando una reduccién de 360 gr en el peso total del prototipo, beneficiando el margen de

carga de 1200 gr del prototipo para poder realizar maniobras de control.

Figura 6.19: Tercer propuesta de Prototipo
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Conclusiones

La investigacidn presentada en esta tesis ha abordado el desarrollo de algoritmos de control
para los sistemas de Control de Vector de Empuje (TVC) en motores de cohetes, con el
objetivo de mejorar la precision y estabilidad en la trayectoria de los vehiculos lanzadores,
integrando la teorfa de control y simulaciones numéricas para obtener importantes avances

en el control de la orientacion y trayectoria de cohetes.

Uno de los principales logros de esta tesis ha sido la formulacion y validacion de algoritmos
de control que permiten una gestion efectiva del vector de empuje bajo diversas condiciones
de vuelo. Estos algoritmos han demostrado su capacidad para estabilizar el vuelo del cohete,

controlar su ascenso y descenso vertical para mantener un vuelo estacionario.

Los resultados de las simulaciones numéricas han confirmado la eficiencia de estos métodos,
lo que representa una contribucién significativa a la ingenieria aeroespacial. Ademds, se
han propuesto algunos prototipos de cohetes equipados con motores sin escobillas y hélices
donde se podria tener la implementacion de estos algoritmos. Este enfoque ha demostrado
ser viable, proporcionando una base para futuros desarrollos en sistemas de propulsion de

cohetes que puedan beneficiarse de la tecnologia TVC.

Los prototipos propuestos abren la puerta a nuevas oportunidades de investigacién y
desarrollo en el ambito de la coheteria. Ademas, la tesis ha contribuido a la literatura
existente con la publicacion de articulos en revistas cientificas internacionales, ofreciendo
algoritmos de control que pueden ser implementados en futuros sistemas de propulsién de

cohetes.

86
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La coheteria en México se presenta como un drea de oportunidades para el desarrollo de
investigacion y fabricacion de tecnologia espacial nacional, y esta investigacion contribuye a
ese objetivo al proponer soluciones innovadoras para uno de los subsistemas mas complejos

que componen a un cohete.

En términos de impacto, los algoritmos desarrollados en esta tesis no solo mejoran la
precision y estabilidad de los sistemas TVC, sino que también tienen el potencial de reducir
los riesgos asociados con las misiones espaciales. Incrementando la seguridad de las cargas

utiles y las tripulaciones humanas.

En conclusion, esta tesis ha demostrado la viabilidad y efectividad de los algoritmos de con-
trol desarrollados para sistemas TVC en motores cohete. Esta investigacion sienta las bases
para futuras innovaciones y aplicaciones practicas de este sector, contribuyendo al avance
tecnoldgico y cientifico en el campo de la exploracién espacial nacional, estableciendo las

bases para el desarrollo de soluciones innovadoras y efectivas en la coheteria moderna.

7.1. Recomendaciones para trabajos futuros

Como trabajo a futuro, se recomienda explorar la optimizacién de los algoritmos de control
para condiciones de vuelo mds extremas, asi como la integracidn de sensores avanzados para
mejorar ain mads la precision del control. También seria benéfico investigar nuevos materiales
o tecnologias que puedan aumentar la eficiencia de los sistemas TVC y aplicar estos modelos

de control en alguno de los prototipos para ampliar el impacto de esta investigacion.
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Abstract

This paper studies the modeling and control of a Planar Vertical Take-Off and Landing (PVTOL) with steerable thruster. A
longitudinal model is obtained using Newtons second law for the PVTOL which evolves in 3 degrees of freedom and has two
control inputs. The aerial vehicle is driven by steerable propulsion controlling its evolution in the vertical plane through the
thrust and torque control inputs, which drive the vehicle body and generate a rotation. The obtained model is nonlinear and
is significantly different with respect to the well-known PVTOL. For this reason, different control algorithms are presented,
and the closed-loop behavior is studied for each of them. The proposed coatrol strategies perform a stationary flight at a
desired altitude and control the position of the aerial vehicle. The performance of the proposed control algorithms is tested in

numerical simulations.

Keywords Thrust vector control - Linear feedback control - Stationary flight - Closed-loop system

1 Introduction

The PVTOL has drawn the interest of many researchers
because il is a nonlinear dynamical system that simulates
the longitudinal dynamics of a helicopter or multirotor UAV
(Unmanned Aerial Vehicle). It only has two control inputs
while having three degrees of freedom

In an ideal scenario, the vertical and horizontal acceler-
ations of the vehicle are proportional to the projections of
the thrust vector and the angular acceleration is proportional
the torque. Implicitly, there is a decoupling of the inputs, as
the thrust only influences linear accelerations and the torque
input only impacts rotational acceleration. In the literature,
many PYTOL control methods have been suggested.

Hauser et al. [1] introduced one of the first controllers
that were suggested for the PVTOL. They demonstrated that
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when the PVTOL's flight control is subjected to an accu-
rate input-output linearization approach, the resulting system
exhibits unstable internal dynamics. They put forth a solution
using a rough inpul-output linearization technigue designed
for nonlinear systems with somewhat non-minimal phase.

A nested saturation control was suggested in [2] to sta-
bilize the PVTOL. The stability was guaranteed only when
the orientation angle 9 and its derivative were initially suf-
ficiently small. The idea to employ nested saturation arose
from the observation that when the altitude is controlled by
nonlinear compensation, the resulting subsystem from the
torgue input t to the output x {the horizontal displacement)
reduces to four integrators in cascade when 6 is small, i.e..
when Lan 8 = .

Brandao et al. [3], in contrast, suggests a nonlinear con-
troller based on Lyapunov Theory to stabilize a quadrotor o
execule positioning and trajectory tracking tasks constrained
to a vertical plane. Due to flying restrictions motion lim-
ited to the X 7 and ¥ Z planes. The maneuvers described are
freguently carried out using PVTOL vehicles. A nonlinear
controller is proposed and the closed-loop system stability
is proved. To prevent the physical actuators from becom-
ing saturated, the proposed controller includes saturating the
control signals.

A controller based on a PD controller and a sliding mode
controller was published in [4] to stabilize both the horizon-
tal and angular variables to the desired rest position. It was

) springer

Figura 8.1: Control of the PVTOL with Strong Input Coupling

88



Nombre del articulo: Nonlinear control of a thrust vectored aircraft for hover flight
Revista: Journal of Intelligent & Robotic Systems

Estado: Sometido a revision (Julio 2024)

Nonlinear control ol a thrust vectored aircralt for
hover flight

1 1

., Jhonatan I Eulopa-Hernandez
|H-

Rogelio Lozano
Sergio Salazar-Cruz

ICINVESTAV, Av. IPN 2508, 07360, México.

*Corresponding author(s). E-mail(s): sesalazar@cinvestav.mx;
Contributing anthors: rogelio.lozano@icinvestav. me;
jhomatan.eulopafeinvestav.mx;

Abstract

A three dimensional dynamical model = computed by applving Newlon's second
law to an acrial vehicle. The main characteristie of this airerafl 15 that it s pow-
ered by a thruster whose propulsion foree and orientation can be modified and
represent the control inputs of the acral vehicle, The objective of the control
strategy 15 Lo move the acrial vehicle to a pre-specified position. The vertical
dizplacement of the acrial vwehicle 13 controlled using the thrust magnitude. The
vaw angular displacement 15 controlled wsing the aircralt lateral allerons. The
pitch and roll angular displacements are used as virbual inputs Lo control the
hortzontal displacements. A nonlinear control algorithm 15 proposed which 1s
based on saturation unctions to perform a stationary hover ight al a desired
altitude and o reach a desired position in the honzontal plane. Numerical
simulations have confirmed that the proposed control algorithm performs well.

Keywords: Thrust vector control, Noolinear control, Hover flight, Saturation fonetions.

Figura 8.2: Nonlinear control of a thrust vectored rocket
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