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Resumen

La presente investigaciéon se enfoca en el desarrollo e implementacién de un sis-
tema Hardware In The Loop Simulation (HILS) destinado a un cohete a escala. Esta
técnica, ampliamente reconocida en el dmbito de la ingenieria, tiene como finalidad
validar algoritmos de control mediante la ejecucién en un procesador especifico. Esto
se logra mediante la creacidon de un entorno virtual que reproduce el comportamien-
to del sistema fisico del cohete a escala y su interaccidén con el sistema de control,
realizando un papel fundamental al permitir la evaluaciéon del desempenio de los algo-
ritmos antes de proceder a la construccién del prototipo fisico, asegurando su correcto
funcionamiento. Para optimizar la operacién del sistema, se proyecta hacia la maxi-
ma simplicidad y aplicabilidad posible. El estudio se inicia con una introduccién al
microcontrolador elegido y al sistema a implementar. Posteriormente, se presentan
detalladamente las ecuaciones de movimiento del cohete, considerando variables co-
mo el medio atmosférico terrestre, el comportamiento gravitacional y el sistema de
referencia inercial del centro de masas terrestre. Ademads, se proporciona una breve
contextualizacién sobre las clasificaciones existentes de los cohetes. Una vez estableci-
do el modelo matematico y definido el sistema, se procede a seleccionar un cohete a
escala de dimensiones reducidas que cumpla con los requisitos del estudio. Las masas
y etapas del cohete se determinan en funcién de los pardmetros proporcionados por
Rocket Lab, para luego simular su comportamiento de vuelo mediante la utilizacién
del sistema HILS. Finalmente, se realizan tanto simulaciones convencionales como de
HILS para el Electron Rocket, obteniendo trayectorias detalladas y analizando la evolu-
cién de cinco pardmetros criticos durante el vuelo del cohete: altitud, velocidad, masa,
dngulos de Euler y trayectoria elipsoidal.
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Capitulo 1

Introduccion

En las altimas décadas, ha habido un gran interés en el desarrollo de técnicas y
metodologias para mejorar el rendimiento y la seguridad de los sistemas de control
de cohetes. En este campo, se han llevado a cabo numerosas investigaciones previas
que han contribuido significativamente a nuestro entendimiento y desarrollo de siste-
mas de control de cohetes mds eficientes y seguros. Entre las técnicas utilizadas en
la industria aeroespacial destaca la simulacién Hardware-In-The-Loop (HIL), la cual
permite probar y validar el hardware de un sistema en un entorno controlado antes
de su uso en una misién real. Con la simulacién HIL se pueden probar la electréni-
ca de control de vuelo, sensores y otros sistemas en un entorno simulado que imita
las condiciones de un vuelo real. La técnica de simulacién HIL se utiliza en multiples
campos de la ingenieria para proporcionar soluciones mads efectivas a los problemas.
En este contexto, la revision bibliogrdfica se enfoca en investigaciones que involucran
simulacién en bucle y/o sistemas de control en cohetes, con el objetivo especifico de
respaldar los objetivos de este estudio.

Unas de las fuentes de referencia que se consultaron para comprender la imple-
mentaciéon HILS, fueron "HILS Of Auto Take Off System: For High Speed UAV Using
Rooster Rocket"[3] y .* Hardware-In-The-Loop Simulation Method For The Evaluation
Of Flight Control Systems'[22].

En el estudio de Irwanto [5], se detalla el desarrollo de un sistema de piloto automé-
tico de alta velocidad, conocido como RKX-200T], iniciado en 2013. Este proyecto se
distingue por la incorporacién de una FPGA para optimizar el control y simplificar la
gestidén de entradas y salidas simultdneas. Asimismo, se activa el sistema de simulacién
Hardware-In-The-Loop (HILS) para poner en funcionamiento la Unidad de Medicion
Inercial (IMU), ubicada en la parte superior del hexdpodo, con el fin de ilustrar la
programacién de circuito cerrado (PID) relacionada con la actitud del vehiculo. Por
otro lado, en el trabajo de Huang, Zhu & Zhao [22] también emplearon la simulacion
HILS para evaluar el rendimiento de los sistemas de control de vuelo (FCS), logrando
una notable mejora en el desempeno del sistema de control. Ambas investigaciones
subrayan la importancia y efectividad de la simulacién Hardware-In-The-Loop (HILS)

14
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en el desarrollo y mejora de sistemas de control, aportando avances significativos en
términos de rendimiento y optimizacion.

Sin embargo, a pesar de estos avances en el campo de la simulacién HILS para
vehiculos aéreos, aun existe una necesidad critica de investigar el comportamiento y
rendimiento de los sistemas en entornos complejos y altamente dindmicos. Especi-
ficamente, se necesita una mayor investigaciéon sobre el comportamiento de cohetes
durante la fase de ascenso y la fase de descenso, para mejorar la seguridad y la efi-
ciencia de los mismos.

En este trabajo, se presenta una investigacién que tiene como objetivo utilizar un
enfoque de simulacién HILS para probar y validar el rendimiento de un sistema de
control de cohetes a escala. Los resultados obtenidos se discutirdn detalladamente en
el resto de la tesis.

1.1. Justificacion del Trabajo.

En el transcurso de los anos, la simulacién HILS ha demostrado ser muy util en la
industria aeroespacial debido a los siguientes aportes:

1. Pruebas mas realistas: El uso de un sistema HILS permite probar los sistemas
aeroespaciales de forma mads realista y precisa, esto se debe a que se puede
simular un entorno similar al de un vuelo real.

2. Ahorro de costos: La simulacién permite a los ingenieros detectar y corregir
problemas antes de la implementacién del sistema en una misién real, redu-
ciendo significativamente los costos de produccién y tiempo asociados con la
deteccién de problemas en etapas tardias del proceso de desarrollo.

3. Mayor eficiencia: La simulacién permite probar los sistemas aeroespaciales mas
rdpidamente y con mayor eficiencia que las pruebas fisicas en tierra o en vuelo,
esto se debe a que se pueden realizar pruebas repetitivas y automatizadas en un
entorno controlado y seguro.

4. Desarrollo de sistemas de control: La simulacién se utiliza comtinmente para
desarrollar, validar sistemas de control de vuelo; estos sistemas son importantes
para garantizar el rendimiento y la seguridad del vehiculo.

1.2. Descripcion del Problema e Impacto.

En este contexto, el desafio que se enfrenta radica en la urgente necesidad de
encontrar soluciones eficientes que permitan acelerar el proceso de desarrollo, reducir
los costos asociados y mitigar los riesgos inherentes a las pruebas de nuevos disefios
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de Unidades de Control Electrénico (ECU) destinados a cohetes reales, especialmente
en el dmbito de la educacidén superior. Estas soluciones estdn disefhiadas para facilitar
pruebas realistas en futuros proyectos aeroespaciales, aprovechando la incorporacién
de microprocesadores de facil acceso. Ademds, se busca que la interfaz sea altamente
didéctica y que ofrezca a los estudiantes la posibilidad de probar sus propios disefios
en entornos reales.

Dicho problema se deriva de una serie de desafios:

» Elevados costos:Las pruebas realizadas en cohetes reales representan un desem-
bolso econémico considerable, que abarca desde los costos asociados a la adqui-
sicién de los cohetes hasta los componentes necesarios para las ECUs, ademds
de los recursos requeridos para la ejecucion y supervision de estas pruebas.

» Complejidad inherente: La ejecucidon de pruebas en cohetes reales conlleva la
coordinacion de multiples elementos y la gestion de sistemas altamente com-
plejos. Cualquier fallo durante este proceso puede resultar costoso y demandar
ajustes en el hardware.

» Riesgos latentes: Las pruebas en cohetes reales comportan riesgos inherentes,
dado que un fallo en las ECUs puede conllevar a lanzamientos de cohetes fallidos
o incluso desencadenar accidentes de considerable gravedad.

= [nversion de tiempo sustancial: Las pruebas en cohetes reales suelen extenderse
por un prolongado periodo, lo que dilata el proceso de desarrollo y la implemen-
tacion de mejoras en las ECUs

Por otro lado, la implantacién de la simulacién Hardware-in-the-Loop (HILS) para
cohetes presenta un conjunto de ventajas y elementos novedosos en contraposicién a
las pruebas tradicionales realizadas en cohetes reales. Este enfoque despierta nuevas
perspectivas al validar y optimizar los en entornos virtuales antes de su implementa-
cién en cohetes reales. Ademds, no solo arroja beneficios de indole técnica y finan-
ciera, sino que también promete incidir en el desarrollo y la formacién de futuros
ingenieros especializados en hardware y sistemas de control, ampliando el horizonte
de posibilidades en el campo de las ciencias aeroespaciales. La investigacion persigue
la exploracién y validacién de la efectividad de la implementaciéon de pruebas HILS,
haciendo uso de un microcontrolador especifico, como el microprocesador de Arduino
Mega 2560 y datos reales como es el Rocket Lab, una empresa aeroespacial estadou-
nidense con una filial de propiedad total en Nueva Zelanda, las ventajas significativas
en términos de precision, validacion, reduccién de riesgos y ahorro de costos en el
desarrollo y prueba de ECUs para cohetes y sistemas aeroespaciales ademas como
una herramienta fundamental para impulsar el avance en la tecnologia espacial y la
formacién de profesionales altamente capacitados en esta area.
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1.35. Objetivos

1.3.1. Objetivo General

Disenar y desarrollar un entorno Hardware In The Loop Simulation (HILS) para
probar un sistema de control especifico para un cohete a escala.

1.3.2. Objetivos Especificos

1. Implementar el modelo matematico de la mecdnica (dindmica y estdtica) de vuelo
de un cohete a escala para un sistema de control especifico.

2. Determinar las respectivas interfaces necesarias para la simulacién con ayuda
de un microprocesador.

3. Integrar el sistema HILS con el sistema de control desarrollado para la verifica-
cién en la simulacién virtual.



Capitulo 2

Marco Teodrico

La Tecnologia HIL (Hardware-in-the-Loop), ha emergido como una herramienta
fundamental en la industria, mostrando un rdpido avance en su desarrollo. Se ha
convertido en una técnica altamente efectiva para la prueba y aplicacion de electrdnica
de potencia. Con HIL, los ingenieros y disefiadores cuentan con la capacidad de evaluar
el rendimiento del controlador en tiempo real en conjunto con el sistema, lo que
representa un recurso invaluable.

En este contexto, Arduino, es una plataforma de desarrollo de cédigo abierto, emer-
ge como una herramienta de notoria importancia. Fundamentada en microcontrolado-
res, su versatilidad, amplia disponibilidad y una comunidad activa de desarrolladores
y expertos la colocan en un plano destacado para la creaciéon de sistemas embebidos.

La sinergia entre la Tecnologia HIL y Arduino promete ventajas sustanciales. Fa-
cilita la creacidon de sistemas electrdnicos de alta integridad al permitir la prueba en
condiciones andlogas a la realidad y proporcionar un entorno de desarrollo accesible
y escalable. Esta convergencia no solo optimiza el proceso de disefio y validacién, sino
que también promueve la implementacién efectiva y confiable de sistemas electrénicos
de potencia.

2.1. Microcontrolador: Placa Arduino Mega 2560

El Arduino Mega 2560, basado en el Atmega2560, dispone de 54 pines digitales de
entrada/salida, de los cuales 15 tienen la capacidad de operar como salidas PWM. Ade-
mas, cuenta con 16 entradas analdgicas, 4 UARTSs (puertos serie hardware), un cristal
oscilador de 16 MHz, una conexién USB, un puerto de alimentacion, un encabezado
ICSP y un botén de reinicio. Todo lo necesario para respaldar el funcionamiento del
microcontrolador estd integrado en la placa. Basta con conectarla a una computadora
mediante un cable USB o alimentarla con un adaptador de corriente o bateria para
comenzar.

La Figura 2.f] muestra la Placa Arduino Mega 2560.

18
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Figura 2.1: Placa Arduino Mega 2560 ||

2.2. Hardware In The Loop Simulation (HILS)

La simulacién Hardware-in-the-Loop (HILS) se ha establecido como el estdndar
preeminente para el desarrollo y prueba de sistemas de control, proteccién y moni-
toreo de alta complejidad. La implementacién de HILS aborda de manera directa dos
desafios fundamentales que afectan el proceso de desarrollo de productos en diversas
industrias: la reduccién del tiempo de comercializacién y la gestiéon de la complejidad
del sistema. Histéricamente, las pruebas de sistemas de control se han llevado a cabo
en el campo, ya sea directamente en equipos fisicos o en bancos de pruebas de po-
tencia en laboratorios. Sin embargo, esta prdctica puede resultar costosa, ineficiente y
potencialmente peligrosa. Por ello, las pruebas HILS ofrecen una alternativa altamente
efectiva y segura a los métodos tradicionales.

TEST SUITE Hardware VERIFICATION
In Under Ctrl PLANT MODEL
cnd B nder R X

—
e

Figura 2.2: Diagrama Hardware In The Loop Simulation (HILS) I]g]]

El diagrama de bloques muestra una simulacién HILS en la que el hardware bajo
prueba es un controlador integrado y el modelo de planta es una representacién de
un sistema fisico.

En la ejecuciéon del sistema HILS, la infraestructura fisica se sustituye por un mo-
delo virtual completamente equivalente. Este modelo opera en un simulador meticu-
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losamente diseniado y equipado con entradas y salidas (E/S) capaces de interactuar de
manera completa con sistemas de control y otros componentes relacionados. En esta
configuracién, el sistema HILS es capaz de emular con alta precisién la dindmica de
la planta, incorporando tanto sensores como actuadores. Esto facilita la realizacion de
pruebas integrales en circuito cerrado sin la necesidad de llevar a cabo pruebas fisicas
en sistemas reales.

Desktop Computer
(Development Hardware)

Control System Model

Controller FPlant

[y, Model [P Madel »( Oty

/0 Application
Low Med High
() Real-Time Processor Controies
U (Target Hardware) Fiardware
.| Software Representation >
" S
+* {Plant)

Figura 2.3: Hardware In The Loop Simulation [|§|]

Ademds, el sistema Hardware-in-the-Loop Simulation (HILS) no solo ofrece estas
funcionalidades, sino que también atenta de forma significativa las limitaciones que
han caracterizado a los métodos de prueba conservativos a lo largo de los anos. Al
reducir los riesgos inherentes, los costos asociados y el tiempo global requerido para
evaluar sistemas integrados de elevada complejidad, el sistema HILS ha alcanzado un
estatus preeminente, erigiéndose como el estdndar indiscutible en un variado espectro
de industrias.[2].

Conforme avanza la tecnologia, se evidencia una tendencia hacia la reduccién de
tamano y el incremento de eficiencia en los componentes y sistemas electrénicos. Esta
tendencia también prevalece en el dmbito de los sistemas espaciales, incluyendo los
cohetes a escala. En este contexto, el sistema Hardware In The Loop Simulation (HILS)
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desempefa un papel de vital importancia en el proceso de disefio. Ciertos componen-
tes de hardware se integran en el bucle de simulacién y operan a partir de los datos
generados por un ordenador en funcionamiento. Esto conlleva a una diversidad de
operaciones en comparacién con el sistema de control.

Para desarrollar un sistema Hardware-in-the-Loop Simulation (HILS) eficaz, es im-
perativo tener en cuenta los principios fundamentales del sistema en cuestién. En el
caso de un cohete, es esencial comprender en detalle su comportamiento durante el
vuelo, asi como considerar aspectos de disefio como el tipo de propelente a utilizar (ya
sea liquido, sélido o una combinacién de ambos) y el nimero de etapas que componen
el cohete.[9]

En este contexto, los microcontroladores se erigen como un componente esencial
para alcanzar los objetivos deseados en el disefio y prueba de sistemas HILS para
cohetes. El microcontrolador es el responsable de dirigir el movimiento de informa-
cidn entre la placa base y la memoria del dispositivo,teniendo en cuenta lo anterior,
es posible ejecutar mediante un lenguaje de programacién los aspectos mencionados.
Existen diversos softwares capaces de implementar el desarrollo del sistema HILS
permitiendo verificar el sistema de control para aeronaves. Esta implementacién per-
mite realizar la respectiva adecuacion e implementacion de realidad virtual esperada,
ofreciendo al usuario pueda detectar posibles fallas.

2.3. Modelo Matematico

Los cohetes son esenciales para la exploracién espacial y la investigacién cientifica.
Comprender y predecir el comportamiento de un cohete es crucial para el éxito de
las misiones espaciales y la optimizacién de los disefios de cohetes. Este modelo utiliza
ecuaciones matemadticas para describir el vuelo, la propulsién y la variacidon de la masa
del cohete debido al consumo de combustible.

2.3.1. Ecuaciones de Movimiento de un Cohete

Las ecuaciones de movimiento de un cohete describen su comportamiento durante
el vuelo y tienen en cuenta las fuerzas que actlian sobre él, como la fuerza de empuje,
la gravedad y la resistencia del aire. Las ecuaciones fundamentales incluyen la Segun-
da Ley de Newton, que relaciona la fuerza neta con la masa inercial y la aceleracion
del cohete; la ecuacidén de empuje, que depende de la velocidad de expulsién del pro-
pulsor y la tasa de cambio de masa; la fuerza gravitatoria, que se opone al movimiento
ascendente; y la fuerza de arrastre, que depende de la forma del cohete y su velocidad.
Estas ecuaciones se utilizan en conjunto para modelar el movimiento del cohete a lo
largo del tiempo y calcular su posicién, velocidad y aceleraciéon durante el vuelo.|14]
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Para obtener la ecuacion, se parte de la definicion del impulso en un sistema y su
relacién con la segunda ley de Newton. El impulso p se define como la integral de la
velocidad V con respecto a la masa M:

piLWM (2.1)

Esta expresién nos da el impulso total en el sistema y es fundamental para com-
prender el cambio de cantidad de movimiento en funcién de la variacién de la masa
y la velocidad.

Ahora bien, al derivar el impulso con respecto al tiempo %, obtenemos la masa
multiplicada por la aceleraciéon (Ma), que es igual a la fuerza resultante F,. Esto se
basa en la segunda ley de Newton, que establece que la fuerza es igual a la masa
multiplicada por la aceleracion:

dp
£ — Ma =F, 2.2
1 a (2.2)

Siendo esenciales para el andlisis de sistemas donde la masa y la velocidad son
variables clave.

Teniendo en cuenta la relaciéon del impulso en funcién del cambio de velocidad y
masa, ecuaciéon [2.2]Y dado que el impulso es el producto de la masa y la velocidad,
p = MV, podemos derivar con respecto al tiempo para obtener:

dp ,,dV dM

af Ma + VW (2.3)

Ahora, considerando un escenario donde la masa varia con el tiempo, % + 0, se
puede reescribir la ecuacidén como:
dv dM
FF=M—+V—— 2.4
! dt dt 24)
Esta ecuacién representa la fuerza resultante en un sistema donde tanto la masa
como la velocidad estdn cambiando.

Luego, para considerar el cambio de impulso en un intervalo de tiempo df, se
puede multiplicar ambos lados por dft:
dp = MdV + VdM (2.5)
Con esta expresion, se puede comprender cémo el cambio en la masa y la velocidad
contribuye al cambio en el impulso.
dp = (M +dM)(V +dV) —udM — MV (2.6)

Una vez teniendo esta expresion se puede llegar a la ecuacidén de movimiento de
un cohete, con fuerzas externas F, y una velocidad de escape c.
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Expandiendo y simplificando la ecuacién dp:

dp = M(V +dV) + dM(V + dV) — udM — MV
dp = MV + MdV + dMV + dMdV — udM — MV (2.7)
dp = MdV + dMV + dMdV — udM

Reorganizando los términos y dividiendo por dt:

dp = MdV + dMdV + dMV — udM

dp _,,dV  dM, dMdV  dM (2.8)
dt dt dt dt dt - dt
Dado que m = -4 y ¢ = V — u, podemos reescribir la ecuacién como:
dp dVv dVv
af ME -mV — ma +um
dp = Mﬂ -mV — mﬂ +um
dt dt dt (2.9)

d dv  dv
P_m

E = E — E -mV +um
dp dVv
I = (M — m)a - m(V —u)
Dado que % = Y F;:
ZF (M — m) % -m(V —u) (2.10)

Finalmente, se obtiene la ecuacion de movimiento del cohete:

dv
M = me + Y 'F, (2.11)

La ecuacién de movimiento del cohete es la representaciéon dindmica completa del
comportamiento del cohete en vuelo, tomando en cuenta el empuje (T), la resistencia
aerodindmica (D) y la pérdida de peso debida a la gravedad (Mg).

M% =T-D-Mg (2.12)

Esta ecuacién establece que la tasa de cambio de momento del cohete estd deter-
minada por la diferencia entre el empuje total (T), la resistencia aerodindmica (D) y la
pérdida de peso debido a la gravedad (Mg). El término T se calcula como la suma del

impulso producido por la expulsién de propulsante (mc) y la diferencia de presiones
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en la tobera del motor (A.(pe — po)), que se simplifica como el producto de la variacion
de masa y la velocidad de escape especifica (mceys).

Ahora considerando el pardmetro del impulso especifico I, que se define como
el impulso total T generado por el motor del cohete por unidad de masa consumida,
dividido por la aceleracién de la gravedad gy. De igual manera, esta relaciéon también
puede expresarse como la velocidad de escape especifica efectiva cq¢s dividida por la
aceleracion de la gravedad gy.

La ecuacién para el impulso especifico es:

I — T _ Ceff
sp — =
mgo do

(2.13)
Donde:

= [,: Impulso especifico del motor del cohete.

= T: Empuje total generado por el motor del cohete.

m: Masa del cohete.

Jdo: Aceleracién de la gravedad en la superficie de la Tierra.

cefs: Velocidad de escape especifica efectiva.

Esta ecuacién proporciona una medida de la eficiencia del motor del cohete en
términos de cudnto impulso puede generar por unidad de masa consumida. Un I,
alto indica un motor mas eficiente.

2.3.2. Ecuacion de Cohete de Tsiolkovski

Tsiolkovski definié que los vehiculos de transporte espacial adquieren la energia
necesaria para su movimiento a partir de un sistema de motores cohete, los cuales
permiten el desarrollo de grandes velocidades con la transformacién de la energia
quimica de sus propelentes en energia cinética de gases de escape mediante el direc-
cionamiento en un ducto propulsivo (tobera). La expulsién de una cantidad significativa
de masa en poco tiempo (flujo mdésico) es lo que hace posible que los cohetes generen
altas velocidades, acompanadas de fuerzas de empuje, pero limitados a causa del poco
tiempo que dura la combustién|17].

La ecuacidon que relaciona la masa y la velocidad del sistema con su cantidad de
movimiento lineal es:

Priom = mV (2.14)
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donde P,,om es el momentum lineal del sistema, m la masa y V la velocidad.

Derivando esta ecuacidn respecto al tiempo se obtiene:

dP dm
~dt dt

dando como resultado que F,, es la fuerza de empuje generada por el cambio del
momentum del cohete respecto al tiempo, o el producto de la variacion de masas ‘g—’?
por la velocidad de salida de los gases respecto al vehiculo representada por v.. En
otras palabras, el movimiento del cohete en una dimensién, sin considerar fuerzas
externas (es decir, un cohete ideal) y en funcién de la fuerza de empuje se puede
expresar como:

F,, Ve (2.15)

dm
dt
siendo 1 el flujo mdsico de los gases (tasa de salida de material eyectado por uni-

dad de tiempo), I, = % el impulso especifico de los mismos y gy la aceleraciéon de la
gravedad en la superficie de la Tierra.

Fp = Ve = MVe = Myolsp (2.16)

El cambio de velocidad del cohete en el vacié depende entonces de la velocidad de
expulsidén de los gases y la perdida de masa respecto al tiempo:

dV = _Ved_m (2.47)
m

La direcciéon de los vectores velocidad del cohete V son opuestos al vector velocidad
de los gases de escape en la tobera ve.

Integrando la ecuacién 2.17] en limites de la masa inicial del cohete m; y la masa
final my, para velocidades correspondientes a V; y V;, tenemos:

vf my
/ av = —y, [ 4m (2.18)
Vi m; m
Se obtiene:
AV =V, -V, (2.19)
Vi = Vi + veln (2.20)
my

donde la velocidad final V¢ depende de la fracciéon de masa consumida, o la relacién
entre la masa inicial y la masa final|[17].
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2.3.3. Trayectoria de Lanzamiento

O by -1+

Pa

Figura 2.4: Diagrama de Lanzamiento ||

La trayectoria de lanzamiento se puede dividir en tres fases distintas. La primera
fase se produce mientras el cohete quema combustible y acelera hasta que agota su
suministro de combustible. Luego, en la segunda fase, el cohete sigue una trayectoria
balistica sin propulsién adicional. Durante esta etapa, el cohete contintia ganando alti-
tud hasta alcanzar su punto mas alto, donde su velocidad vertical es cero. Finalmente,
en la tercera fase, el cohete inicia su descenso. Para describir este escenario, se supo-
ne un campo gravitatorio uniforme y un vacio Consistente.

En este contexto, se pueden derivar las ecuaciones de movimiento en las direccio-
nes horizontal (x) y vertical (z) de la siguiente manera:

dv,

M
dt

= Tcos6 (2.21)

dv,

M
dt

= Tsin6 — Mgy (2.22)
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2.3.4. Trayectorias de Ascenso Vertical

Estas trayectorias se distinguen por un movimiento vertical, en el cual el cohete
se eleva de forma rectilinea hacia el firmamento. Durante esta fase, los motores del
cohete proporcionan el impulso necesario al expulsar el propulsante a alta velocidad
en direccidn opuesta, generando asi la fuerza esencial para contrarrestar la atraccion
gravitatoria. La velocidad de ascenso, la altitud alcanzada y la orientaciéon del cohete
estdn sujetas a la influencia de una amplia gama de factores. Es comun que los cohetes
dispongan de sistemas de control y guia con el propdsito de asegurar un ascenso es-
table. En ciertas misiones, se procede a la separacién de etapas durante esta fase con
el fin de optimizar la eficiencia del lanzamiento. Las trayectorias de ascenso vertical
representan un elemento critico para la realizaciéon exitosa de lanzamientos de cohe-
tes, especialmente en misiones que requieren alcanzar érbitas especificas o explorar
el espacio mds alld de la atmdsfera terrestre.|14]

Este tipo de trayectorias es especialmente relevante para sondas y cohetes espa-
ciales. En la prdctica, estos cohetes suelen ser lanzados con un dngulo ligeramente
diferente a los 90 grados, por ejemplo, a unos 80 grados.

Vuelo Vertical con Resistencia Aerodinamica

Durante el ascenso vertical a través de la atmodsfera, la ecuacidén de movimiento se
expresa de la siguiente manera:

dv 1
Ma =T-D-Mgy con D= CDépVQS (2.23)

La integraciéon numérica es una herramienta util para calcular la trayectoria del
cohete y evaluar las pérdidas debidas a la resistencia del aire. Durante el vuelo vertical
propulsado, la velocidad (V) aumenta, mientras que la densidad del aire (p) disminuye
con la altitud. Inicialmente, la velocidad tiene un papel dominante, pero a altitudes
mds elevadas, la densidad disminuye considerablemente hasta aproximarse a cero. A
cierta altitud, la resistencia alcanza su punto maximo y luego comienza a disminuir.
Es evidente que la presién dindmica (q) alcanza un valor mdximo a una altitud de
alrededor de 10 kildmetros. A altitudes por encima de los 60 kilémetros, la presion
dindmica (q) es tan baja que, a pesar de la alta velocidad, la resistencia aerodindmica
puede considerarse insignificante.|14]

Las pérdidas de velocidad, expresadas como AV, y AVp, estdn asociadas a dos as-
pectos fundamentales del vuelo del cohete. AV, refleja la disminucion de velocidad
causada por la influencia gravitatoria durante el ascenso, mientras que AVp represen-
ta la pérdida de velocidad debida a la resistencia del aire y otros factores de arrastre
a medida que el cohete atraviesa la atmdsfera. Ambas pérdidas estan directamente
ligadas a un pardmetro crucial denominado indice de carga de empuje (), calculado
como la relacién entre la fuerza de empuje inicial (T;) y el producto de la masa inicial
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(My) v la aceleracion gravitatoria estandar (go).

Cuando el valor de 1)y aumenta, el tiempo de combustion (t,) disminuye, lo que
resulta en una reduccién de AV,. Por otro lado, un incremento en v, implica una
mayor velocidad en las capas mds densas de la atmodsfera, lo que se traduce en un
aumento de AVp. Cabe destacar que, a diferencia del vuelo vertical en el vacio, la
altitud mdxima alcanzada no aumenta de manera lineal con 1y, sino que alcanza un
valor méximo para un determinado valor de este pardmetro.

2.4. Clasificacion General de Cohetes

A lo largo de los anos, el sector aeroespacial y la tecnologia de cohetes han ex-
perimentado un notable progreso a gran escala. Por tanto, resulta pertinente llevar
a cabo un andlisis detenido de diversos aspectos fundamentales relacionados con las
caracteristicas fisicas y el rendimiento global de los cohetes. En lineas generales, la
clasificacidén de los cohetes se fundamenta en factores tales como sus aplicaciones es-
pecificas, el tipo de propulsor empleado y sus dimensiones fisicas. Ademads, en ciertos
casos, se presta atencidén a su modalidad de construcciéon y a los sistemas utilizados
para el suministro del combustible. Con estas consideraciones en mente, se presenta
la siguiente clasificacién [18].

Aplicabilidad

A partir del cambio de milenio, se ha observado un significativo progreso en la
industria espacial, caracterizado por la concepcién de nuevos sistemas de lanzamien-
to, la expansioén de organismos gubernamentales dedicados a la exploracién espacial
y la entrada de empresas privadas en el sector, impulsadas por avances tecnoldgicos
de relevancia. Este crecimiento en el dmbito espacial ha dado origen al concepto de
recuperacion y reutilizacién de sistemas de lanzamiento.

La implementacién exitosa del concepto de recuperacion y reutilizacion de siste-
mas de lanzamiento fue liderada por SpaceX. Este logro se tradujo en una significativa
reduccién del costo por kilogramo de carga util, alcanzando una disminucién de hasta
un 80 %. Esta proeza otorgd a SpaceX una ventaja competitiva considerable, llevdndola
al punto en que, a principios de 2020, la empresa pudo lanzar mas de 61 toneladas de
carga a Orbita, superando en cantidad a la suma de lanzamientos realizados por las
agencias espaciales chinas, europeas y rusas en conjunto [20].

A continuacién, se enumeran algunas de las aplicaciones mas destacadas de los
cohetes:

m Satélites artificiales.
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= Cohetes meteoroldgicos o sonda.

» Sistema auxiliar de propulsién para aviones en el despegue.

Motor

Es una de las partes mas importantes que compone un cohete, este es el que
nos permite obtener el impulso necesario para elevarlo, existen diferentes tipos de
motores para modelos espaciales, cabe destacar que, al combustible del motor en esta
parte de la industria se le llama propelente, este tipo de combustible no necesita aire
atmosférico para hacer funcionar el motor.

= Propelente Solido: Hay dos tipos de motores de propelente solido, los llamados
convencionales o de pdlvora y los de Composite.

= Propelente Liquido: Poseen una cdmara de combustién separa del propelente.
= Propelente Hibrido: A este tipo de propelente se le debe depositar gas de Oxido
de Nitrégeno para que actué como oxidante.
Tamarno

El tamafo de los cohetes depende principalmente de:

= Tiempo de la combustion.

Impulso.

Empuje dado.

Peso del vehiculo.

Relacién empuje-peso del sistema.

2.41. Tipos de Cohetes Sonda

El presente trabajo de investigacién se enfocard en el estudio de cohetes de tipo
sonda, disefilados con un propdsito especifico: la obtencién de mediciones. Estos cohe-
tes se componen esencialmente de dos componentes principales: un motor soélido y
una carga util. En muchos de estos programas, los motores son suministrados por
entidades militares, lo que contribuye a mantener los costos en un rango reducido.
La carga util alberga los instrumentos encargados de llevar a cabo el experimento y
transmitir los datos de vuelta a través de un radar instalado en la superficie terrestre
[4]-

A continuacién, se presentan algunas clasificaciones y comparaciones de cohetes
que actualmente se encuentran en la industria.
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Figura 2.5: Comparacién Entre Cohetes de Carga Utﬂ

En la figura [2.6] podemos evaluar la capacidad de cada uno de los cohetes en
términos de su carga util en una orbita sincrénica con el Sol, que corresponde a la
Orbita terrestre baja. Estas érbitas garantizan que el satélite pase sobre cada punto de
la Tierra a la misma hora solar media todos los dias. Los costos o presupuestos de
desarrollo de estos cohetes todavia se encuentran en fase de estimacidén, y la mayoria
de ellos estdn en proceso de pruebas y desarrollo.

Figura 2.6: Lanzadores Mas Pequetios a Comparacion del Falcon 9
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2.5. Ambiente de Vuelo

Los vehiculos aeroespaciales, como los cohetes, tienen la capacidad de llevar a cabo
dos tipos de vuelos. El vuelo convencional de un cohete atmosférico, representado en
la seccién A de la figura 2.7} comprende cuatro fases: lanzamiento, ascenso, punto de
apogeo y descenso. Durante el vuelo, un modelo de cohete se encuentra sometido a
cuatro fuerzas principales: peso, empuje, y las fuerzas aerodindmicas de sustentacién
y resistencia. La magnitud relativa y la direcciéon de estas fuerzas son determinantes
en la trayectoria de vuelo del cohete.

—
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Figura 2.7: Vuelo Cohete [11]

Sin embargo, en la seccidén B, se presenta la fase orbital del vuelo, donde la dife-
rencia principal radica en que durante el lanzamiento, ya sea de una sola etapa o de
multiples etapas, la altura del apogeo se alcanza con la velocidad orbital, la cual esta
determinada por pardmetros orbitales especificos. En esta seccién, la primera etapa
descartada continta su vuelo en una trayectoria balistica de regreso hacia la Tierra.
En contraste, la etapa superior, de menor peso, sigue acelerando impulsada por su
motor y se inclina gradualmente hacia la horizontal. A una altitud y velocidad cuida-
dosamente calculadas, el motor de la etapa superior se apaga, y tanto la etapa como
la carga util ingresan en Orbita [12].

En ingenieria aeroespacial, es fundamental comprender cémo calcular la velocidad
necesaria para mantener una Orbita estable alrededor de la Tierra. Esta velocidad,
denotada como V, depende de factores como la aceleraciéon gravitatoria en la superficie
terrestre (go), el radio de la Tierra (R.), y la altitud sobre la superficie (h). La ecuacién
que describe este cdlculo es la siguiente:

/ Rz
V=1/go- R+ h (2.24)

Esta formula es esencial en el disefio de misiones espaciales y satélites, ya que
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permite determinar la velocidad necesaria para mantener una érbita especifica a una
determinada altitud sobre la Tierra.

2.6. Sistema de Control

La imperativa necesidad de implementar sistemas de control en el d&mbito aeroes-
pacial, particularmente en el caso de cohetes no tripulados, reviste una importancia
fundamental para la automatizacién completa del proceso, desde el instante mismo del
despegue. A lo largo del vuelo del cohete, este se ve continuamente afectado por di-
versas perturbaciones, tales como el viento, desalineaciones en las fuerzas de empuje
y asimetrias en la carga, entre otros factores ([15]. En virtud de estas consideraciones,
el sistema de control debe ejercer una vigilancia constante sobre la trayectoria del
vehiculo y responder con celeridad a las variaciones detectadas por los sensores. Pos-
teriormente, se requiere que corrija dichas desviaciones mediante el accionamiento
de actuadores, con el fin de garantizar que el satélite alcance exitosamente la érbita
planificada. Es importante resaltar que incluso la mds minima desviacién podria con-
llevar a un significativo desplazamiento a lo largo de distancias astrondmicas.

Dentro del dmbito de los sistemas de control, se reconocen dos enfoques funda-
mentales: el lazo abierto y el lazo cerrado. En este proyecto de investigacidén, nos
hemos centrado en el de lazo cerrado. A lo largo del desarrollo de este estudio, se ha
implementado un control de tipo cldsico, el cual, como es universalmente aceptado,
exige una estrecha correlaciéon con un modelo matematico rigurosamente definido
(referido como la planta o sistema), tal y como se esquematiza en la Figura Adi-
cionalmente a este enfoque, hemos emprendido una exploracién del control basado
en Logica Difusa (Fuzzy Logic). Dado que este ultimo enfoque constituye un sistema
experto, nos habilita para llevar a cabo un control de naturaleza mas intuitiva", que se
basa en experiencias y no estd estrictamente subordinado a un modelo matemético
preciso, sino que emula el razonamiento de un experto humano.

Comparador Variable de control Variable a controlar

-
<

Xd T+ e SISTEMA
. — ‘-—e CONTROL _ué (Modelo matematico del cohete)
Variable deseada*

u=f(e)

SENSOR
( Angulos Pitch, Roll,
Yaw) (

Figura 2.8: Sistema de Control Lazo Cerrado/Controlador Cldsico y Fuzzy Logic
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2.6.1. Sistema de Control PID

La implementacién del bloque de control Proporcional Integral Derivativo (PID)
se ejecutd de manera elemental, una vez se obtuvo el conocimiento fundamental re-
lacionado con la planta que debia ser controlada mediante el sistema de actuacion. A
continuacién, se presenta una ilustracién del sistema bdsico de un controlador PID en

la Figura 2.9}

CONTROL PID
Proporcional
r(t e(t () u(y y(i)
_L]— —L]_ Integral 9 e Accionador é Sistema )
Derivativo
h(t) SENSPR
( Ang Yai“l:lt)ch, Roll, <7

Figura 2.9: Controlador Proporcional Integral Derivativo

El principio fundamental que subyace al esquema de control Proporcional Integral
Derivativo (PID) radica en su capacidad para influir en la variable manipulada me-
diante la combinacién de tres acciones de control distintas: en primer lugar, la accién
proporcional, donde la respuesta del control es directamente proporcional al error
presente, definido como la diferencia entre la entrada deseada y la sefial de retro-
alimentacion; en segundo lugar, la accion integral, donde la respuesta del control es
proporcional a la integral del error acumulado a lo largo del tiempo; y, por ultimo,
la accién derivativa, donde la respuesta del control es proporcional a la derivada del
error respecto al tiempo|13].

En el control de sistemas dindmicos, especialmente en sistemas de control PID
(Proporcional, Integral, Derivativo), la sefal de control u(t) se define mediante la si-
guiente ecuacion:

de(t)
dt

ult) = Kpelt) + K, / Celr)dr 4 K, (2.95)
0

donde:
= u(f) representa la senal de control que afecta el sistema.

= e(t) es el error entre la salida deseada y la salida real del sistema en el tiempo t.

= K, Ki, ¥y K4 son los coeficientes de ganancia para los términos proporcional,
integral y derivativo, respectivamente.



34 CAPITULO 2. MARCO TEORICO

= La integral fot e(T)dT representa la acumulacién del error a lo largo del tiempo.

» La derivada %% mide la tasa de cambio del error.

de(
dt
Esta ecuacién es fundamental en el disefio de controladores PID y desempefia un

papel crucial en la regulacién y estabilizacién de sistemas dindmicos en una amplia
gama de aplicaciones industriales y de ingenieria.

Adicionalmente, la funcién de transferencia G(s) es un componente esencial en el
andlisis y disefio de sistemas de control. Estd definida por la ecuacién:

G(s) = Kp <1 - TL + Tds> (2.26)

1

donde:

= Kp es la ganancia proporcional, que determina la influencia de la sefal de error
en la salida del sistema.

= T; es la constante de tiempo integral, que controla la capacidad del sistema para
corregir errores en estado estacionario.

» T, es la constante de tiempo derivativa, que afecta la habilidad del sistema para
anticipar cambios futuros en el error.

Esta ecuacién captura la relaciéon entre la entrada y la salida de un sistema diné-
mico en el dominio de Laplace, lo que permite predecir y ajustar su comportamiento
en respuesta a diferentes sefiales de entrada.

El valor de G(s) es fundamental para determinar la estabilidad, respuesta dindmica
y precisién de un sistema de control. Por lo tanto, comprender y sintonizar los pa-
rdmetros Kp, T;, y T4 es esencial para disefiar un controlador efectivo y alcanzar los
objetivos deseados en términos de rendimiento y estabilidad.

2.6.2. Fuzzy Logic (Controlador de Légica Difusa)

En el controlador presente, se utiliza un formalismo matemadtico que tiene como
finalidad representar el razonamiento caracteristico de un experto humano. Por lo
tanto, su aplicacién se lleva a cabo en sistemas expertos y en aplicaciones vinculadas
con la inteligencia artificial [7].
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Base de las

CONTROL reglas difusas

DIFUSO l
u(t

Fuzificador -* Interferencia Difusa -’ Defuzificador |=

)

Entrada de
referencia

Sistema t]
controlado

h(t) [ ¢

SENSOR

Figura 2.10: Controlador de Légica Difusa Genérico

Este algoritmo permite la generacién de una salida de control a partir de variables
de entrada, que son procesadas mediante su ley de control. Al tratarse de un contro-
lador de lazo cerrado, como algunos controladores convencionales, tiene la capacidad
de mejorar los resultados a través de la derivacion del error. Los sistemas de control
difuso constan de cuatro componentes fundamentales: fuzzificacion, inferencia, reglas
difusas y defuzzificacion [10].

2. 7. Sensores

Los sensores desempehan un papel esencial al proporcionar datos en entornos
tanto fisicos como virtuales, lo que, a su vez, posibilita la toma de decisiones mediante
la actuacién de dispositivos especificos. Entre estos sensores, se encuentran el acele-
rémetro y el giroscopio, que tienen la capacidad de medir los &ngulos en los ejes Roll,
Pitch y Yaw (X, Y, Z). Estas mediciones adquieren una importancia fundamental en el
contexto de vuelos futuros, ya que permiten la concepcién de cargas utiles que pueden
funcionar con eficacia en las distintas direcciones de vuelo. Dado que los cohetes, en
contraste con vehiculos terrestres o maritimos, poseen la capacidad de moverse en
tres dimensiones, la precisidon en estas mediciones se torna critica.
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Eje Roll

Eje Yaw

Centro de
gravedad

Figura 2.11: Ejes de Rotacién de un Cohete

2.71. Sensor MPU6050

El sensor MPU6050 estd equipado con una Unidad de Mediciéon Inercial (IMU),
un término genérico empleado para describir un dispositivo capaz de medir la velo-
cidad, orientacién y aceleracién de un sistema determinado. Este sensor dispone de
nueve ejes de movimiento, comprendiendo tres ejes con giroscopio y tres ejes con
acelerémetro, junto con un procesador de movimiento digital extensible. Su interfaz
es adaptable para conectarse con otros sensores a través de DMP, IIC o SPI, y su salida
se traduce en una sefnal que representa los nueve ejes ([0]).

Figura 2.12: Ejes del Sensor MPUG6050 [6]

La ventaja inherente de este sensor radica no solo en su amplia disponibilidad en la
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industria electrdnica, sino también en su capacidad para proporcionar los dngulos de
inclinacién al determinar su posiciéon y orientacidon. Este sensor se encuentra amplia-
mente empleado en aplicaciones de detecciéon de inclinacidon en sistemas de control
de vuelo. No obstante, es imperativo recalcar que el sensor debe ser sometido a un
proceso de calibracion mediante métodos adecuados. Tras la calibracion, para lograr
resultados optimos, se sugiere la implementacién de un filtro, ya sea un filtro com-
plementario debido a su sencillez en la aplicacién o un filtro de Kalman. Es esencial
tener en cuenta que el filtro complementario representa una simplificacién del filtro
de Kalman y omite por completo el andlisis estadistico.

Este filtro complementario viene dado por la siguiente ecuacion:

0 = A (Oprev + Ogyro) + B+ Ouccel) (2.27)

En el contexto en el que A y B son dos constantes debidamente calibradas, la
calibracién del filtro puede llevarse a cabo de manera directa al variar los valores de
A 'y B, siempre y cuando se garantice que la suma de dichos valores sea igual a 1.
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Metodologia de Implementacion y
Resultados

Basdndonos en los estudios previos, se definieron cuatro actividades principales que
se abordaron de manera modular. Estas actividades se disefiaron e implementaron de
forma secuencial, a medida que se completaban las etapas precedentes. Ademds, se
presentardn los resultados obtenidos a través de las simulaciones de cada uno de
los sistemas empleados para alcanzar los objetivos establecidos en este proyecto de
investigacion.

3.1. Diagrama de Cuerpo Libre

Iniciamos un andlisis de cuerpo libre en un cohete genérico con el objetivo de
identificar las fuerzas que actiian sobre él y obtener informacién esencial acerca de
su estabilidad durante el inicio de su trayecto. Nuestro objetivo es determinar si el
cohete experimentard una mayor estabilidad o, por el contrario, si tendrd un vuelo
inestable.

= Centro de Presion (CP): El centro de presién se define como el punto de con-
vergencia de todas las fuerzas aerodindmicas normales que afectan a un modelo
de cohete durante su vuelo. De manera mas sencilla, podemos describirlo como
el punto en el que se concentra la fuerza resultante de la presion ejercida por el
aire sobre el cuerpo del cohete.

= Centro de Gravedad (CG): El centro de gravedad, también referido como centro
de masas, es el punto donde se encuentra concentrada la totalidad del peso del
cohete. A medida que el propelente del motor se va consumiendo durante el
vuelo, este punto experimenta variaciones.

38
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Margen de
tabilidmi

Figura 3.1: Diagrama de Cuerpo Libre

» Estabilidad: La estabilidad se establece en funcién de la separacién entre el cen-
tro de presion y el centro de gravedad. Por lo general, la distancia minima se

encuentra determinada por el didmetro del cuerpo del cohete

= Direccion de Vuelo: La direccién de vuelo se define mediante el dngulo de ata-
que, representado como a, y la orientacién de vuelo, que se describe en relacion

al vector de velocidad V con respecto al centro de gravedad.

= Fuerza de Arrastre: La fuerza de arrastre se refiere a la componente aerodi-
ndmica que actta directamente sobre el centro de presiones y se opone en la

direccién del vuelo del cohete.

= Fuerza Normal: Esta componente de fuerza incide de manera directa sobre el
centro de presiones, dando lugar a una rotacién alrededor del centro de gravedad
del cohete y ocasionando un momento de torsién durante el vuelo. La magnitud
de la fuerza normal aumenta de manera proporcional al incremento del &ngulo

de ataque.

3.2. Desarrollo del Modelo Matematico y Sistema de

Control Adecuado

Una vez adquiridos los conocimientos fundamentales en la mecdnica, tanto en su
vertiente dindmica como estética, del vuelo de cohetes, se seleccion6 el Electron Roc-
ket, desarrollado por la empresa Rocket Lab, como punto de referencia. Este cohete,
con un disefio de multiples etapas, especificamente de dos, se destaca por su capacidad
para transportar cargas utiles de hasta aproximadamente 300 kilogramos a la érbita
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terrestre baja (LEO). Una caracteristica sobresaliente de este vehiculo espacial reside
en su enfoque innovador en la fabricacidon de motores de cohetes mediante tecnologia
de impresién 3D, un avance significativo en la industria aeroespacial.

A pesar de que su primera etapa no es completamente reutilizable, Rocket Lab
estd inmersa en un programa de recuperaciéon con el propdsito de reacondicionar y
reutilizar estas etapas en futuras misiones de lanzamiento[19]. Con una altura total
de aproximadamente 17 metros, equivalente a 56 pies, el Electron Rocket se presenta
como una opcién altamente efectiva para el lanzamiento de cargas tutiles de menor
envergadura hacia el espacio. Este enfoque abre nuevas perspectivas en la industria
de los satélites y la exploracidon espacial en una escala mds reducida en comparacion
con lo que se habia visto en el mercado hasta ese momento.

Payload Module with Apogee
Kick Motor /
‘/ﬂ—— Payload Fairing

Interstage >

Second Stage with 1 x
Rutherford Vacuum Engine

Stage 2 core Battery Packs

Interstage

Power Pack (Electron Stage 1 Core)
with over 1 Megawatt of battery power

—

First Stage Trust Module with
9 x Rutherford Sea Level Engines

Figura 3.2: Electron Rocket[19)]

Por las razones expuestas y con el objetivo de conferir mayor realismo al sistema,
al mismo tiempo que se mantiene su simplicidad, se decidieron utilizar datos auténticos
del Electron Rocket proporcionados por el fabricante. Estos datos se emplearon en
la ejecuciéon y simulaciéon del modelo matemadtico a través del programa MATLAB
R2023a. Los pardmetros pertinentes se detallan en la Tabla [3.1]
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Descripcion Parametro Valor
Coeficiente de friccidén dindmico Cq 0,25
Matriz de inercia I eye(3)
Masa de la primera etapa Mgy 92504950 kg
Masa de la segunda etapa Mso 20504250 kg
Masa propelente m, 150 kg
Caudal masico de escape Mo 8 kg/s
Velocidad de descarga Ve 3050 m/s
Presién de escape De 100000 Pa
Motor termico primera etapa Mme,, 9
Motor termico Segunda etapa Me,, 1

Tabla 3.1: Pardmetros Considerados

Para llevar a cabo esta mision, se utilizd el «Toolbox Aerospace Blockset» de
MATLAB, una herramienta que proporciona arquitecturas de modelos estdndar para
la creacién de plataformas de vehiculos reutilizables. Estos modelos facilitan andlisis
de vuelo y misiones, estudios conceptuales, disefio detallado de misiones, desarrollo
de algoritmos de orientacioén, navegacién y control (GNC), pruebas de integracién de
software, asi como pruebas de hardware en bucle cerrado (HIL) aplicables a vuelo
auténomo, radar y comunicaciones [9)].

Los bloques principales sometidos a prueba en este Toolbox se detallan en la Tabla

By (3

Bloques

Caracteristicas

W
o

Custom Variable
Mass 8

W emy

Y ik

2. Quatemion
3 uat (kg-ms) w

A ikg-m?

o TV

YFo™ X, )

"L

W (rad)
DCM,,

A (m/s®) k.

L} o §
g

Custom Variable Mass 6DOF
ECEF (Quaternion)

ECEF Position to LLA

Implementa una representacién de cuaterniéon de ecuacio-
nes de movimiento de seis grados de libertad de masa va-
riable personalizada en coordenadas fijas con centro en la

Tierra (ECEF).

Convierte un vector de posicién ECEF de 3 por 1,en latitud
geodésica,longitud y altitud encima del elipsoide planetario.

Tabla 3.2: Bloques de Simulink Toolbox Aerospace Blockset Seccién 1.
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Bloques Caracteristicas

Implementa la representacion matemadtica de los valores
atmosféricos estdndar internacionales para la temperatura
h (m) P (Pa) . . . . .
% ambiente, presion, densidad y velocidad del sonido para la
Tsphers Modo altitud geopotencial de entrada.

T(K)
) N I a (mis)

B e

(S Calcula las fuerzas y momentos aerodindmicos alrededor
Mo, del centro de gravedad.

N g N
=]
[n]

dynamic
Forces and Moments

Tabla 3.3: Bloques de Simulink Toolbox Aerospace Blockset Seccién 2.

3.5. Configuracion de Microcontrolador y Parametros
de Interfaz

Se definid la configuraciéon operativa del microcontrolador Arduino Mega 2560 en
el contexto de las pruebas del sistema de control para un cohete a escala. Se procedié
a verificar minuciosamente que la configuraciéon estuviera correctamente establecida,
incluyendo pardmetros relativos a las interfaces, tales como puertos de entrada y salida,
velocidad de comunicacidén, protocolos de comunicacién, entre otros. Esto se llevd a
cabo con el objetivo de garantizar que el microcontrolador operara de manera eficiente
dentro del sistema.

RDUINO

Figura 3.3: Entorno de Desarrollo[@]

3.3.1. Conexiones Esenciales: Interfaces de Comunicacion con el
Microcontrolador

La comunicacién entre Arduino y MATLAB Simulink implicé la creaciéon de un
modelo en Simulink que hacia uso de bloques disefiados especificamente para esta-
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blecer interacciones con Arduino. Esto se pudo lograr a través de la implementacion
de una comunicacién serial personalizada o aprovechando el soporte de hardware
integrado en Simulink.

4\ £ [B]

Arduino

Figura 3.4: Paquete de Soporte MATLAB para Arduino[@]

El paquete de soporte de MATLAB para Arduino habilita la creacién de programas
en MATLAB que efectiian lecturas y escrituras de datos en el Arduino, al mismo tiempo
que acceden a dispositivos periféricos como motores, LED y dispositivos I2C. Gracias a
la naturaleza interpretada y de alto nivel de MATLAB, se simplifica sustancialmente el
proceso de prototipado y refinamiento de algoritmos en el proyecto Arduino. Ademas,
los resultados de las operaciones de entrada/salida se pueden observar de manera
inmediata. MATLAB dispone de una extensa biblioteca de funciones integradas en
matematicas, ingenieria y visualizacién que estén a su disposicién para la programacion
de Arduino [10].

A continuacién, se enumeran los paquetes de soporte requeridos para habilitar la
comunicaciéon en tiempo real entre Arduino y MATLAB.:

Biblioteca Caracteristicas

Tecnologia de disefio basada en modelos para crear
sistemas integrados en Arduino, desde la simulaciéon
hasta la implementacién.

Simulink Support Package
for Arduino Hardware

Funciones matemadticas, de ingenieria y de trazado in-
tegradas que se incluyen con MATLAB para analizar
y visualizar los datos recopilados de Arduino.

MATLAB Support Packa-
ge for Arduino Hardware

Tabla 3.4: Paquetes de Soporte de Simulink

Con el propdsito de garantizar una comunicacién efectiva entre MATLAB y Ar-
duino, se incorporaron los siguientes bloques en nuestro sistema, lo que facilitd la
interaccidén con el microcontrolador de manera significativa.
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Bloques Caracteristicas
ARDUING.. b,
e Recibe una matriz de datos a través del puerto serie espe-
potn SusP  cificado y la envia a la salida del bloque de datos.
Serial Receive
ARDUINC
b ) Transmite los datos almacenados en el bufer hacia el puer-
Port 0 to serie especificado.

Serial Transmit

Tabla 3.5: Bloques de Simulink

Configurando el bloque de recepcién serial:

Encabezado: El encabezado permite a Simulink identificar el inicio del mensa-
je. Aunque no es estrictamente necesario para la comunicacién, se recomienda
ampliamente su uso, ya que ayuda a evitar posibles problemas de sincronizacion.
En este ejemplo, se utilizé el byte«O», pero se puede elegir cualquier otro.

Terminator: El terminator, al igual que el encabezado, marca el final del paquete
de datos.

Tamano de Datos: Si estd enviando solo un valor float desde Arduino, se utiliza
[1 1]. Sin embargo, se puede ajustar a [1 2] o [1 N], donde N representa el nimero
de valores float que recibe de la comunicacién serie.

Tipo de Datos: Si se estd transmitiendo valores float desde Arduino, se debe
asegurar de seleccionar el tipo de datos ‘single’ en Simulink, ya que ambos tipos
de variables son intrinsecamente equivalentes (nimeros de punto flotante con
una longitud de 4 bytes).

Se debe recordar que el tipo de datos y el tamafio de los datos estdn relacionados;
por lo tanto, si se configura el tamafo de los datos en [1 3], Simulink esperard recibir
3" 4 bytes = 12 bytes en cada paso.

Configurando el bloque de Trasmisién serial:

Paso: Generar la sefnal que se desea enviar.
Retencion de orden cero: Establecer la velocidad de envio de la simulacién.

Single Convertir la senal a single(4 bytes),tal como se recibe del microcontrola-
dor double (ambos tipos son equivalentes).

Byte Pack Establecer en uint32 ya que 1 single es 4 bytes, es decir, 1 uint32.

Serial Send Envia los bytes. Se puede agregar un encabezado y un terminador
si se desea, pero hay ninguin problema en enviar estos datos sin ellos.
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3.5.2. Asociar los parametros acordes con la interfaz y el micro-
controlador

i O | —

>

Arduino

Figura 3.5: Generacidon Automatica de C(’)digo[@]

El Arduino utiliza el protocolo de transferencia de datos UART, el cual opera a
niveles 16gicos TTL de OV o 5V. Dado que los puertos USB funcionan con niveles 16gicos
distintos, se hace necesario emplear un convertidor serie USB a TTL basado en un
circuito integrado (IC) para permitir la conectividad de Arduino con la computadora.

Figura 3.6: Adaptador USB a TTL

Para establecer la conexién entre el IC convertidor serie USB a TTL y Arduino, se
deben seguir los siguientes pasos:

1. Enchufar el conector USB macho al puerto USB del PC.

2. Conectar los cables TX, RX, DTR, GND y 5V a los pines correspondientes de
Arduino.

3. Asegurarse de que la velocidad en baudios seleccionada sea compatible con el
microcontrolador.

4. Si es necesario, descargar e instalar los controladores IC PL2302 en el PC.

Estos pasos garantizan una conexiéon adecuada entre el convertidor USB a TTL y
Arduino, permitiendo una comunicacién efectiva entre ambos dispositivos.
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3.4. Diseno e Implementacion del Sistema Hardware In
The Loop Simulation

Se ha implementado un sistema de Hardware en el Bucle (HIL) mediante un si-
mulador en tiempo real basado en un microcontrolador Arduino. Este sistema posee
aplicaciones relevantes tanto en el dmbito industrial como en el educativo. Especifica-
mente, en contextos que hacen uso extendido de sistemas de accionamiento eléctrico,
los cuales requieren niveles superiores de rendimiento, fiabilidad y capacidad de va-
riacion de velocidad para optimizar la controlabilidad.

En este sentido, incluso en la industria aeroespacial, donde los cohetes encuentran
un amplio uso debido a sus caracteristicas de carga y facilidad de adquisicién de datos,
el control del hardware se lleva a cabo a través del entorno MATLAB/Simulink. Este
entorno ejecuta los circuitos del hardware en intervalos de tiempo real. El microcon-
trolador Arduino se programa mediante MATLAB/Simulink para generar dngulos a
través de quaterniones, los cuales son transmitidos a la placa para que el controlador
realice ajustes automadticos. Una vez completado este proceso, los datos se reintegran
al modelo matemadtico alojado en MATLAB/Simulink, haciendo uso de la metodologia
HIL en tiempo real.

A continuacién, se enumeran los elementos necesarios para establecer la comu-
nicacién Hardware-in-the-Loop (HIL) entre el microcontrolador y el software. Para
garantizar una comunicacién efectiva, resulta imperativo que el Arduino esté debida-
mente conectado a la computadora y que se seleccione el puerto de comunicacién
apropiado (COMS9 para Arduino y COM12 para el TTL).

Una vez realizado este paso, es necesario seleccionar la velocidad en baudios para
la comunicacién con el Arduino. Algunos valores estdndar comunes son 9600 y 115200
baudios. Por lo general, esta configuracion se establece en la funcién setup() del cédigo
Arduino.

Configuracién UART

= Nombre del puerto COM: especificar el nombre del puerto COM asociado con
el dispositivo (igual que anteriormente)

» Velocidad de transmision: establecida en 115200. Asegurarse de tener la misma
velocidad en baudios programada en el microcontrolador.



35. VISUALIZACION DEL COMPORTAMIENTO DE VUELO DE UN COHETE 47

Bloques Caracteristicas
COM12 C fl l 7 t _t . d
Baud rate - 9600 onfigura los pardmetros para un puerto serie que puede

utilizar para enviar y recibir datos.

Serial Configuration1

COM12  Dataf El bloque de recepcidn serie configura y abre una interfaz
al puerto serie especificado.

Serial Receive1

Ypaa  com12 El bloque de envio serie configura y abre una interfaz al
puerto serie especificado.

Serial Send1

3 > El bloque Byte Pack convierte una o mds sefales de tipos
de datos seleccionables por el usuario en una sola.

Byte Pack
Byte Pack2

Tabla 3.6: Bloques de Simulink para la Comunicacién HIL

Bits de datos: configurados en 8bits.

Paridad: ninguna.

Bits de parada: configurado en 1bit de parada.

Orden de bytes: little endian.

Control de flujo: ninguno.

Tiempo de espera: 10

3.5. Visualizacion del Comportamiento de Vuelo de un
Cohete

Dentro del marco de este proyecto, se implementdé un modelo de simulacién con
el propdsito de analizar el comportamiento de vuelo de un cohete. Se utilizaron tanto
simulaciones convencionales como pruebas de hardware en tiempo real. El modelo se
basd en formulaciones matemadticas que consideraban la influencia de la propulsién,
la interaccién con la atmdsfera y el efecto de la gravedad en la trayectoria, asi como
otros factores pertinentes.
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En este contexto, partiendo del modelo matematico general del cohete y conside-
rando el comportamiento fisico junto con la incorporacién de los pardmetros especi-
ficos del Electrén Rocket, se procedié a determinar la mecdnica de vuelo utilizando
el simulador en Matlab-Simulink. Se elabord un diagrama de bloques, como se ilustra
en la figura [3.7] para llevar a cabo la modelizacién del cohete de multiples etapas. La
primera etapa permanece inactiva hasta que el propelente del motor se haya agotado
por completo a través de sus 9 propulsores. Solo entonces se permite la activacién de
la segunda etapa.

Sin embargo, al explorar las herramientas proporcionadas por la empresa Math-
Works, se tuvieron en cuenta las condiciones ambientales que pueden influir en la
trayectoria o direccién del cohete, como rédfagas de viento cortante. Estos fendmenos
pueden ocasionar desviaciones en el rumbo del cohete, que se expresan en grados.
Por ejemplo, un cohete con aletas estdticas puede tolerar cierto grado de desviacién
antes de que las aletas logren estabilizarlo. No obstante, existen situaciones en las que
las desviaciones pueden ser mds pronunciadas, superando los 15 grados en relacion
al eje de la trayectoria. Si esto ocurre, el cohete perderd el control, experimentard una
pérdida de orientacién y, como consecuencia, se precipitard, dando lugar a un fracaso
total de la misién. Esto podria ocasionar retrasos en la investigacién u objetivos de
lanzamiento, ademds de significativas pérdidas econdmicas.

La comprensién y mejora del rendimiento de los cohetes en diferentes condicio-
nes y fases de vuelo se ha convertido en una herramienta crucial en el proceso de
disefio y desarrollo de sistemas espaciales. La metodologia empleada ha permitido
una comprension detallada de este comportamiento. En el subsistema conocido como
«Electron Rocket», se ha utilizado la técnica de Quaterniones para simular un escena-
rio de dos etapas con masa variable.
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Figura 3.7: Diagrama del Modelo Integrando Factores Externos

Al concluir el proceso de modelado, han surgido consideraciones adicionales que
incluyen el agotamiento del combustible, la velocidad de vuelo durante la trayectoria
del cohete, la altura mdxima alcanzada (apogeo) y la recopilacion de datos de un sen-
sor virtual para obtener los dngulos de inclinacién del cohete, entre otros factores.

No obstante, resulta relevante sefialar que este modelo requiere la influencia de un
sistema de control apropiado para su finalidad o aplicacién especifica. En este contex-
to, con el fin de mantener la complejidad en su nivel mds bajo, se ha optado por la
implementacién de un sistema de control PID. Dicho sistema, operando en modalidad
de bucle cerrado con retroalimentacion a través de los sensores virtuales previamente
mencionados, posee la capacidad de estabilizar el sistema.
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Figura 3.8: Esquemdtico del Controlador y el Modelo Matemadtico

El modelo en Simulink se divide primordialmente en dos subsistemas: el bloque
denominado «Sistema de Control», responsable del intercambio de datos, y el com-
ponente denominado «Modelo del Cohete» . Este ultimo implementa una abstraccion
simplificada de la variaciéon de la masa de la aeronave debido a las fuerzas externas.
Este subsistema recibe como entrada los dngulos de Euler controlados (provistos por
el microcontrolador) y genera el momento resultante, lo que conduce a una actuali-
zacién en tiempo real de la velocidad aérea. Posteriormente, los dngulos de Euler se
transmiten nuevamente al bloque «Sistema de Control»para aplicar una ley de control
en el hardware, como se ilustra en la figura [3.§

Sin embargo, es fundamental aclarar que la funcién de transferencia especifica
para nuestro sistema de control PID se expresa de la siguiente manera:

Gls) = —16.68s* — 128s* —5.267e05s5% — 2.182e06s — 2.222e05
a st + 148.4s% + 2.324e04s? + 1.068e06s + 8.45e06

(3.)

En esta expresién, tanto el numerador como el denominador son polinomios en
's" vy la estabilidad del sistema se determina mediante la ubicacidén de las raices del
denominador, que representan los polos de la funcién de transferencia.

Es importante destacar que el ejecutor de estabilidad dio un resultado del 88.65 %
en la funcién de transferencia, si embargo, no constituye una métrica convencional pa-
ra evaluar la estabilidad de un sistema en el contexto de la teoria de control o sistemas
dindmicos. La estabilidad del sistema se evalua principalmente mediante la ubicacién
de los polos en el plano complejo. Cuando todos los polos se ubican en el semiplano
izquierdo (parte real negativa) del plano complejo, el sistema se considera estable. En
caso de que algunos polos se encuentren en el semiplano derecho (parte real positiva),
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Figura 3.9: Polos y Ceros del sistema

el sistema puede ser inestable.La figura [3.9 muéstrala disposicién de los 4 polos y 4
ceros del sistema, lo cual es un aspecto critico para la evaluacién de su estabilidad y
comportamiento.

3.6. Conectando el Hardware y el Software: Iniciando
una Simulacion HIL para Sistemas Integrados
La primera etapa para implementar el sistema HILS y comprender su funciona-
miento fue llevar a cabo el disefio de un HILS para una multiplicacién. En la figura
[3.10] podemos ver el esquemdtico del modelo en simulink para este sistema.
Cabe resaltar que al realizar el HILS, se sugiere trabajar en dos ambientes distintos

de Simulink. Uno de ellos se destina para enviar datos y el otro para recibirlos en
serie mediante el hardware Arduino.

En este esquema que vamos a implementar, los modelos:

m arduino_serial_sendreceive

» arduino_serial_send_println
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Figura 3.10: Esquemadtico Simulaciéon HILS de Multiplicacién

Para enviar y recibir datos en serie mediante Simulink. Estos modelos hacen uso
de bloques de Serial Transmit y Serial Receive para intercambiar datos.

En el modelo arduino_serial_sendreceive, el pin TX1 transmite datos en serie al
pin RX1 del hardware Arduino. Este modelo se encuentra configurado para operar en
modo externo. Por otro lado, en el modelo arduino_serial_send_println, el hardware
Arduino envia datos al PC a través del puerto serie O (conexién USB) del propio hard-
ware Arduino. Este modelo se encuentra configurado para operar en modo Normal.
En este modo, el modelo se implementa en el hardware Arduino.

Una vez implementado este modelo convencional observado en la figura [3.10] se
procede a realizar la misma metodologia para la implementacién del HIL con el es-
quematico de la figura [3.8] dando como resultado el esquematico de la figura [3.11]

La disposicién de cada uno de los bloques en la figura [3.11] corresponde exacta-
mente a la configuracién descrita en detalle en la seccién correspondiente de la Tabla
3.0

En el presente informe, se presentan los resultados obtenidos en forma de gréaficos
que destacan aspectos criticos del vuelo del cohete. Estos resultados, generados a partir
del modelo, proporcionardn una visién detallada del desempeno de la nave espacial a
lo largo de su trayectoria.
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Figura 3.11: Esquemadtico Simulacién HIL para el Modelo de Comportamiento

3.6.1. EIl Comportamiento Mediante Simulacién Convencional y La
Optimizacién del Hardware en Tiempo Real: Una Perspectiva
Inicial

En el contexto de este proyecto, hemos dado un paso fundamental al emplear una
simulacién convencional y de Hardware-In-The-Loop (HIL) en tiempo real, para en-
tender y analizar el comportamiento del cohete en su vuelo. Esta metodologia nos
brinda una valiosa perspectiva sobre el rendimiento de la nave en una variedad de
condiciones y etapas durante su trayectoria.

En esta seccidn se presentan gréficas que ilustran de manera detallada la evolucion
de cinco pardmetros criticos durante el vuelo del cohete: altitud (Fig , velocidad
(Fig|3.13), masa (Fig [5.14), &ngulos de Euler (Fig y trayectoria elipsoidal (Fig [3.17).
Estos grdficos proporcionan una representacién visual esencial del rendimiento de la
nave a medida que avanza en su vuelo. Cada uno de estos pardmetros desempefa
un papel crucial en el andlisis y disefio de sistemas de cohetes, y su comportamiento
dindmico es fundamental para evaluar el éxito de la misién. A través de estas re-
presentaciones visuales, podremos examinar de cerca cémo el cohete responde a las
diferentes fases de su vuelo, desde el despegue hasta que llega a su punto de apogeo.

En las graficas [3.12] se aprecia una marcada disparidad en el punto de apogeo, a
pesar de que la trayectoria de vuelo del cohete sonda experimenta una variacién de
10° grados. En la figura se registra un punto méximo de apogeo de 420 km a
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Figura 3.12: Dindmica de Vuelo: Altitud
los 3.250 segundos, mientras que en la figura [3.12h el punto mds alto se sittia en

5.500 km a los 2.000 segundos. Esto pone de manifiesto que, en tiempo real, el mismo
modelo alcanzaria un apogeo superior,aproximadamente un 7.6 % mas elevado.
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Asimismo, durante la simulacién, en el momento de la ignicién de la primera y
segunda etapa, se evidencian de manera notable los cambios en la velocidad y altitud
del cuerpo, como consecuencia de los dngulos de lanzamiento y la velocidad angular
transmitida por el planeta. En este escenario, el cohete en la simulacién convencio-
nal, hasta ese momento, se encuentra emergiendo de la regién de la termosfera tras
completar una orbita. En contraposicién, el cohete en la simulacién de hardware en
tiempo real alcanza con precisién la exosfera, logrando una subdrbita, la cual es la
ubicacién tipica de los satélites para evitar las auroras boreales.

En la grafica se ilustra la variacién de la velocidad total experimentada por
el cohete a lo largo de toda su trayectoria de vuelo. Se resaltan dos puntos de im-
portancia notable: el punto de mdxima presién dindmica, que se alcanza al concluir
la fase de combustién, y el apogeo, donde las fuerzas gravitatorias incitan al cohete a
reiniciar su ascenso en velocidad hasta el punto en el que esta aumenta y da origen
a un frenado aerodindmico. En otras palabras, a un mayor dngulo corresponde una
mayor resistencia aerodindmica.

De manera similar, se aprecia en las figuras [3.13 que la agotacién de la primera
etapa tiene lugar a una velocidad de 3.5 km/s. No obstante, al momento de la ignicién
de la segunda etapa, se observa que el punto mdximo de velocidad en su apogeo es
de aproximadamente 7.8 km/s en la simulacién convencional, mientras que en la si-
mulacién de Hardware en tiempo real es de 7.1 km/s. Este fenémeno evidencia que
en la primera gréfica, al no estar sujeta a una simulaciéon en tiempo real, la respuesta
del controlador es mds pronunciada, permitiendo que su velocidad se estabilice en
aproximadamente 7.5 km/s. Como se menciond previamente, esta simulaciéon logra
completar una orbita.

En contraposicién, en el caso de la velocidad en el Hardware in the Loop (HIL),
al estar sujeta al tiempo real y a una tasa de transmisién de datos considerablemente
alta, una vez alcanza su punto de maxima apogeo, su velocidad comienza a descender
de manera notable hasta 2.5 km/s, coincidiendo en tiempo con el apogeo mdximo de
la altitud, tal como se evidencia en la figura [3.12b] Este descenso de velocidad provoca
que la altitud en el HIL sea notablemente superior en comparacién con la simulacién
convencional , debido a la disminucién de su velocidad. De manera similar, a mayor
altitud, menor velocidad, lo que indica que el vehiculo estd ingresando a una zona
suborbital debido a las fuerzas gravitacionales que actian sobre él, originando asi su
posicionamiento.

Ahora bien, en el momento del despegue, el cohete activd sus nueve motores
de la primera etapa, propulsados por combustible liquido, manteniéndolos operativos
durante aproximadamente 120 segundos con una masa de carga tutil de 950 kg mds la
masa del combustible de 9250 kg. Alrededor de cinco segundos antes de que los nueve
propulsores alcanzaran su agotamiento, se procedié a la separaciéon de la estructura
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Figura 3.13: Dindmica de Vuelo: Velocidad

correspondiente a la primera etapa del cohete. Simultdneamente, se inicié el encen-
dido del tnico propulsor de la segunda etapa, proporcionando una fuerza de empuje
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constante durante aproximadamente 130 segundos con 250 kg mas la masa del com-
bustible de 2050 kg, antes de su desacoplamiento de la carga Util. Finalmente, se llevd
a cabo la maniobra destinada a conferir la velocidad necesaria a la carga util de 150
kg, permitiendo su insercién orbital a una altitud predeterminada, para lo cual se em-
plearon alrededor de 3250 segundos.

Tanto en la simulacién convencional como en la simulacién de Hardware In The
Loop, se constatd que el comportamiento de la masa del cohete, en funcién del tiempo
y para cada una de las etapas, no se vio alterado al ser ejecutado en tiempo real (Fig.
13.14al Fig. [5.14b).

En estas dos figuras, la pendiente de cada curva corresponde al flujo mdsico del
motor del cohete. Con arreglo a los pardmetros de disefio, se logré mantener cons-
tante el flujo mdsico al controlar la superficie quemada por el propelente a lo largo
del tiempo, manteniendo asi inalterada la fuerza de empuje del motor del cohete.

Las graficas[3.15] presentan el comportamiento de los dngulos de Euler en las simu-
laciones convencional y de Hardware in the Loop (HIL). En la simulacién convencional
(Fig[3.13al), se logra estabilizar unicamente el éngulo que esta siendo manipulado (Pitch)
alrededor del cero, a diferencia de los otros ejes (Roll, Yaw). Por otro lado, en la figura
correspondiente a los dngulos de Euler en la simulacién de Hardware in the Loop
(HIL) (Fig [3.13b), se aprecia que los dos dngulos previamente inestables se estabilizan
alrededor del cero aproximadamente a los 2.000 segundos, momento en el cual la
altitud alcanza su punto méximo y la velocidad disminuye notablemente. Esto se debe
a que, al pertenecer a una simulacidén en tiempo real, el sistema utiliza cada una de
sus componentes, a diferencia de la simulacién convencional que solo se enfoca en un
eje predeterminado.

No obstante, en la simulacién convencional se evidencia el intento de estabilizar
el dngulo Pitch alrededor de un grado. Aunque este valor es muy cercano a cero,
dichos ajustes ocurren mientras el motor estd en funcionamiento y pueden influir en
la trayectoria del cohete. Durante este periodo se introducen fuerzas en los ejes del
plano vertical, adicionales a las provocadas por la inclinacién en el motor, que no se
compensardn a lo largo del vuelo.

Por lo tanto, el comportamiento de los dngulos de Euler confirma la estabilidad del
cohete y, al mismo tiempo, introduce pequetnios valores de empuje adicionales en los
ejes horizontales, lo que resulta en una contribucién a un desplazamiento lateral.
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Figura 3.14: Dindmica de Vuelo: Masa
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Figura 3.17: Trayectoria Simulacién Hardware en Tiempo Real

La proyeccién orbital, derivada de la simulacién tridimensional (Figuras y
35.1'7h), sobre un plano bidimensional definido por latitud y longitud, resulta en las
Figuras y Estas representaciones grdficas proporcionan una descripcion
detallada de la trayectoria seguida por la carga util en el sistema de coordenadas geo-
céntricas. Permiten determinar las dreas geogréficas por las que transcurre el cuerpo
en funcion del tiempo, lo cual es fundamental para la planificacién estratégica de esta-
ciones terrestres encargadas del control, monitoreo, transmisién y recepcién de datos,
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en concordancia con la naturaleza especifica de la misién a realizar.

A lo largo del periodo de rotacién alrededor del planeta, se observa una evolucion
de los elementos orbitales en funcién del tiempo, en contraposicién a las simulaciones
convencional y de Hardware in the Loop (HIL). Estos cambios indican las posibles
perturbaciones debidas al achatamiento terrestre y a la resistencia aerodindmica de
la atmdsfera. Para este andlisis, se ha considerado el intervalo de tiempo desde el
momento en que el cohete se separa de la superficie terrestre hasta que alcanza su
Orbita designada, es decir, la duracién total de la misién, que en el caso del HIL es
de aproximadamente 20 minutos, mientras que en la simulacién convencional es de 2
minutos. Durante este periodo, se observa claramente cémo la simulacién HIL entra
en una zona suborbital debido a su mayor altitud de apogeo en comparacién con la
simulacién convencional, que logra estabilizarse en la drbita prevista.

3.7. Ejecutar Sistema de Direccion con Motores

Conforme se avanza en el proceso de investigacién, cobra importancia la consi-
deracién de su implementacién o continuacién. Es por ello que, con el propdsito de
tener un primer acercamiento a la realidad y profundizar en el entendimiento del
comportamiento, se ha determinado emplear un controlador difuso simple para ges-
tionar los servo motores. Estos simulardn la respuesta de las aletas ante las lecturas
proporcionadas por el sensor MPUG050, el cual suministrard datos de dngulos en sus
respectivos ejes X,Y,Z (Roll, Pitch, Yaw).

[1x1]

soMPU6050Gyro yvel p
[1x1)
zvel Sensor X
1
Gyroscope ARDUING
! in

2

xaccel

[1x1]

soMPUB0S0Acce! yaccel

[1x1]
zaccel

Figura 3.18: Esquemadtico Direccién de Motores

Tal como se ha mencionado con antelacién, Simulink presenta una serie de bloques
que facilitan la interacciéon con el usuario en diseflos como este. A continuaciéon, en
la tabla [3.8 se detallan los bloques que permiten llevar a cabo la implementacion del
esquematico representado en la figura [3.18
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Dentro del amplio conjunto de herramientas de MATLAB, se encuentra el conjunto
de herramientas de Fuzzy Logic Designer, el cual resulta de gran utilidad en el desa-
rrollo de légica difusa.

La base de conocimiento del Controlador de Logica Difusa (FCL) se compone de
dos elementos fundamentales: una base de datos y una base de reglas. La base de datos
proporciona las definiciones necesarias para la formulacién de reglas de control y la
manipulacién de datos difusos. El nimero mdaximo de reglas estd determinado por
el producto de las particiones de todas las variables lingtiisticas que ingresan al FCL.
Para hablar de una base de reglas, es esencial elegir cudles variables se considerardn
como entradas y cudles como salidas en el FCL.

En esta implementacién, las variables linguiisticas de entrada para el Controlador
de Logica Difusa (FCL) son las siguientes:

Entrada Salida
Angulos MPU6050 Posicién Servo
INPUT_X OUTPUT_X

Tabla 3.7: Variables Linguisticas
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Bloques Caracteristicas

> El bloque Fuzzy Logic Controller implementa un sistema

t
ou de inferencia difusa (FIS) en Simulink.

xaccel [P

R—— Acelerémetro MPUG050. Se emplea esta clase para obtener
la lectura del estado de la aceleracion

zaccel [P

welp Giroscopio MPU6050. Modo DLP = 0,1,2,3,4,5,6 correspon-
owussocye  wep  diente a un filtro de paso bajo con ancho de banda 256, 183,
938, 42, 20, 10, 5 Hz con retardo 0938, 1.9, 2.5, 4.5, 8.3, 13.4,
*P 186 ms.

Gyroscope

AROUING Ajusta la posicion del eje del servomotor a un dngulo de-

terminado segun el valor de entrada enviado al bloque en

Pt el pin de hardware de Arduino.
Standard Servo Write1

Tabla 3.8: Bloques de Simulink

Donde los universos de discurso de estas variables, son:

Entrada Salida
[0 200] [0 180]

Tabla 3.9: Universos de Discurso

Entendido esto, se configurd en Fuzzy Logic Designer la cantidad de entradas y
salidas que se emplean para este controlador, tal como se ilustra en la figura [3.19
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Figura 3.19: Fuzzy Logic Controller

Se emplearon un total de cinco valores lingliisticos para cada una de estas variables.

Angulo Entrada Posicién Salida
-90 INP_FULL_IZQ_X 0 OUT_FULL_IZQ_X
-45 INP_IZQ_X 45 OUT_IZQ_X
0 INP_CENTER_X 90 OUT_CENTER_X
45 INP_DER_X 135 OUT_DER_X

90 INP_FULL_DER_X 180 OUT_FULL_DER_X

Tabla 3.10: Valores Lingtisticos

Una vez que se determinaron los valores lingliisticos, se establecieron las funciones
de membresia tanto para las entradas (Fig [3.20) como para las salidas (Fig [3.21).
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WP_FULL 7G X weza x NP_GENTER X INP_DER X INP_FULL_DER X

I

Figura 3.21: Variables de Salida

Es importante destacar que, en un inicio, se desarroll el controlador tinicamen-
te para el eje Roll (X). Sin embargo, el procedimiento es andlogo para los distintos ejes.

Para llevar a cabo el proceso con respecto al eje X, fue necesario colocar el sensor
en la posicion adecuada, utilizando como guia la figura [2.12]
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Después de establecer las funciones de membresia, se procedié con la formulacion
de las reglas difusas. En total, se generaron 5 reglas, las cuales estdn detalladas en la

tabla B.11

Reglas 90 -45 0 45 90
-90 0 45 90 135 180
-45 45 0 45 90 135

0 90 45 0 45 90
45 135 90 45 0 45
90 180 135 90 45 O

Tabla 3.11: Reglas Difusas

Una vez que se implementaron estas reglas en Fuzzy Logic Designer, podiamos
condicionar las entradas para obtener la salida correspondiente (Fig [3.22).

Ademads, el disenio de este controlador fue el resultado de un largo proceso expe-
rimental que incluyd pruebas de funcionamiento, adaptaciones y ajustes de variables
lingtiisticas, asi como la definicién de rangos de universos de discurso, entre otros

aspectos.

] P 0

L] O
O
U [o— asn e Em——

Figura 3.22: Reglas Linguisticas

Por lo tanto, la entrada puede ser ajustada de manera flexible para observar la
salida defuzzificada en diferentes estados (Fig [3.23).
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‘Inpu(. 200 H Plot points: 14

Input:

H Plot points: |44

Move: left | right | down| up

‘ Opened system EJE_X, 5 rules

Opened system EJE_X, 5 rules

| | Help Close ‘

‘ ‘ Help Close

Figura 3.23: Reglas y Defuzzificacién

Es relevante sefalar que habia un desfase de 15.3 grados. Por esta razdn, en la
implementacién se decidié incluir un filtro complementario, lo que permitié minimizar
considerablemente dicho desfase.
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Conclusiones y Trabajos Futuros

En este estudio, se ha llevado a cabo un andlisis detallado de la trayectoria de vuelo
del cohete Electron de la empresa RocketLab el cual consta de dos etapas. Este ané-
lisis se basd en ecuaciones diferenciales que describen el movimiento del Electron en
un sistema de referencia no inercial, incorporando las caracteristicas de disefio del
vehiculo y pardmetros ambientales como la atmoésfera del planeta. Estos elementos se
integraron en un modelo implementado en Simulink/MATLAB R2023a, lo que permi-
tid simular la trayectoria de vuelo y determinar los rangos de misioén aplicables en la
préctica. Aunque el trabajo no ha sido validado experimentalmente, se espera que en
futuras aplicaciones y estudios, los datos puedan ser corroborados experimentalmente,
contribuyendo asi al avance en el dmbito espacial del pais.

La combinacién de simulaciones convencionales con pruebas de hardware en tiem-
po real (HILS) se ha considerado como un enfoque vélido y efectivo para evaluar el
rendimiento del cohete en condiciones simuladas y reales, demostrando su aplica-
bilidad en el dmbito aeroespacial. Esta metodologia se erige como una herramienta
indispensable en el proceso de disefio y desarrollo, permitiendo una comprension de-
tallada y 6ptima del rendimiento en diversas fases de vuelo.

El andlisis tuvo en cuenta las ecuaciones que gobiernan el movimiento del cohete,
como se detalla en el capitulo 2. Estas ecuaciones, incorporadas en el modelo, posibi-
litaron la prediccion del comportamiento de la trayectoria de vuelo del Electron y el
desempeno de cada una de sus etapas.

Las simulaciones realizadas revelan que el Electron tiene la capacidad de trans-
portar una carga de 950 kg en su primera etapa y 250 kg en su segunda etapa. Sin
embargo, al estabilizarse en 6rbita, su carga util se reduce a 150 kg, excluyendo la
masa del combustible. Se concluye ademas, que la simulacién Hardware In The Loop
Simulation logra un vuelo suborbital, donde el motor se enciende aproximadamente
veinte minutos mientras alcanza su altura mdxima para llegar a la orbita deseada.
Por el contrario, en un vuelo orbital que corresponde a la simulacién convencional,
el cohete acelera durante aproximadamente dos minutos y alcanza una velocidad su-
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ficientemente alta como para mantener su orbita. Sin embargo, es importante tener
en consideracion que la duracién de estos minutos de simulaciéon depende del rendi-
miento del equipo de procesamiento que se utilice, para esta investigacién se utilizd
un portdtil con las siguientes especificaciones: MSI sword 15, core i7 11 generacidn,
tarjeta grdfica gtx 3050 ti 6g, 16 g ram, 1 tera + 512 de disco duro.

El rendimiento aerodindmico establece las cargas que la estructura deberd sopor-
tar debido a las fuerzas aerodindmicas experimentadas durante la fase de ascenso
atmosférico. Estas fuerzas se ven influenciadas por la presiéon dindmica, que cambia
en relacion a la densidad en funcién de la altitud, asi como por la velocidad impartida
al vehiculo por los motores del Electron.

Basdndonos en la experiencia adquirida a través del control difuso en la operaciéon
real, se concluye que el control difuso puede ser una forma préctica y efectiva de
aumentar el nivel de control coordinativo en procesos aeroespaciales multivariables.
Se recomienda implementar el HILS con el mismo modelado y un controlador difuso
para realizar comparaciones con el PID. Ademads, en futuras implementaciones se
sugiere utilizar una plataforma embebida de mayor potencia para mantener una alta
velocidad de transmisién sin pérdida de informacién y asi, evitar la saturacién de la
memoria del microcontrolador.
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Anexos

5.0.1. Software y Hardware Utilizado

= Matlab
m Simulink

m Arduino

5.0.2. Metodologia y Cronograma de Actividades

Actividad Ago | Sep | Oct | Nov | Dic | Ene | Feb | Mar | May | Jun Jul
2022 | 2022 | 2022 | 2022 | 2022 | 2023 | 2023 | 2023 | 2023 | 2023 | 2023
1
2
3
4
5
6
7
8
9
Actividades:

1. Recolectar informacién para identificar un modelo acorde.

2. Identificar el sistema de control especifico que se adapten a las necesidades.

3. Se afianzardn conocimientos en el campo de la mecdnica (dindmica y estética)
de vuelo de cohetes a escala.
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. Implementar estrategias e incorporar el modelo matemadtico con el control co-

rrespondiente.

. Establecer las caracteristicas del microcontrolador y definir las interfaces nece-

sarias.

. Asociar los pardmetros acordes con la interfaz y el microcontrolador
. Disefio e implementacién del sistema Hardware In The Loop Simulation.

. Basdndose en el modelo matematico y comportamiento fisico de un cohete a

escala, se determinard la mecdnica de vuelo dentro del simulador.

. Con ayuda del Hardware In The Loop Simulation se validard un sistema de con-

trol especifico que tiene como finalidad visualizar el comportamiento esperado
del cohete a escala.

5.0.3. Presupuesto Investigacion

Item | Rubro | Estudiantes | Universidad Total
1 Personal | $2'160.000 | $2'300.000 | $4460.000
Equipos | $1°200.000 | $1500.000 | $2700.000
Software $0.00 $16°000.000 | $16°000.000
Total $3360.000 | $19800.000 | $23160.000

| N DN

Nota: Las estudiantes asumieron los costos de lo que conllevaba disefiar e imple-

mentar el trabajo de investigacion.

5.0.4. Cdédigos Programa MATLAB

Cédigo controlador PID:

* ¥ X X X *

Academic License - for use in teaching, academic research,
and meeting

course requirements at degree granting institutions only.
Not for

government , commercial, or other organizational use.

File: Controlador.c

Code generated for Simulink model 'Controlador'.
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* Model version 0 1.11
* Simulink Coder version : 9.9 (R2023a) 19-Nov-2022
* C/C++ source code generated on : Sun Sep 24 19:40:22 2023
*
* Target selection: ert.tlc
* Embedded hardware selection: Atmel->AVR
* Code generation objective: Execution efficiency
* Validation result: Not run
*/

#include "Controlador.h"
#include "rtwtypes.h"

#include "Controlador_private.h"
#include <math.h>

/* Continuous states x/
X_Controlador_T Controlador_X;

/* Block signals and states (default storage) */
DW_Controlador_T Controlador_DW;

/* Real-time model */
static RT_MODEL_Controlador_T Controlador_M_;
RT_MODEL_Controlador_T *xconst Controlador_M = &Controlador_M_

3

/ *
* This function updates continuous states using the O0ODES3
fixed-step
* solver algorithm
*/
static void rt_ertODEUpdateContinuousStates (RTWSolverInfo x*si
)
{
/* Solver Matrices */
static const real_T rt_ODE3_A[3] = {
1.0/2.0, 3.0/4.0, 1.0
3
static const real_T rt_ODE3_BI[3][3] = {
{ 1.0/2.0, 0.0, 0.0 1},
{ 0.0, 3.0/4.0, 0.0 },

{ 2.0/9.0, 1.0/3.0, 4.0/9.0 }
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}s

time_T t = rtsiGetT(si);

time_T tnew = rtsiGetSolverStopTime (si);

time_T h = rtsiGetStepSize(si);

real T *x = rtsiGetContStates (si);

ODE3_IntgData *id = (ODE3_IntgData *)rtsiGetSolverData(si);
real_T *xy = id->y;

real _T *xf0 = id->f[0];
real T *xf1 = id->f[1];
real_ T *xf2 = id->f[2];
real_T hB[3];

int_T i;

int_T nXc = 2;
rtsiSetSimTimeStep (si,MINOR_TIME_STEP);
/* Save the state values at time t in y, we'll use x as
ynew. */
(void) memcpy(y, x,
(uint_T)nXc*sizeof (real_T));

/* Assumes that rtsiSetT and ModelOutputs are up-to-date */
/* £f0 = f(t,y) */

rtsiSetdX (si, £0);

Controlador_derivatives () ;

/* £(:,2) = feval(odefile, t + hA(1), y + fxhB(:,1), args
() (%)) =/

hB[0] = h * rt_0ODE3_B[0][0];

for (i = 0; i < nXc; i++) {
x[i] = y[i]l + (£f0[i]*hB[0]);

rtsiSetT(si, t + h*rt_ODE3_A[O0]);
rtsiSetdX(si, f1);
Controlador_step () ;
Controlador_derivatives () ;

/* £(:,3) = feval(odefile, t + hA(2), y + £*xhB(:,2), args
() (x)); */

for (i = 0; i <= 1; i++) {
hB[i] = h * rt_ODE3_BI[1][i];

for (i = 0; i < nXc; i++) {
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x[i] = y[i] + (£f0[il*hB[0] + f1[il*hB[1]);
}

rtsiSetT(si, t + hxrt_ODE3_A[1]);
rtsiSetdX (si, f2);
Controlador_step ();
Controlador_derivatives () ;

/* tnew = t + hA(3);
ynew = y + f*hB(:,3); */

for (i = 0; i <= 2; i++) {

hB[i] = h * rt_ODE3_B[2][i];
+
for (i = 0; i < nXc; i++) {

x[i] = y[i] + (f0[il*hB[0] + f1[il*hB[1] + f2[il*hB[2]);
}

rtsiSetT(si, tnew);
rtsiSetSimTimeStep(si,MAJOR_TIME_STEP);
}

real_T rt_roundd(real_T u)
{
real_T y;
if (fabs(u) < 4.503599627370496E+15) {
if (u >= 0.5) {
y = floor(u + 0.5);
} else if (u > -0.5) {
y = 0.0;
} else {
y = ceil(u - 0.5);
+
} else {
y = u;

3

return y;

3

/* Model step function x*/
void Controlador_step(void)

{
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real_T datalIn[3];
real _T rtb_Estrategiadecontrol;
int16_T 1i;
char_T labelTerminated[13];
uint8_T b_status;
static const char_T tmp[13] = "GPS_latitude";
if (rtmIsMajorTimeStep(Controlador_M)) {
/* set solver stop time */
rtsiSetSolverStopTime (&Controlador_M->solverInfo,
((Controlador_M->Timing.clockTickO
+1) *
Controlador_M->Timing.stepSize0));
+ /* end MajorTimeStep
* /
/* Update absolute time of base rate at minor time step */
if (rtmIsMinorTimeStep(Controlador_M)) {
Controlador_M->Timing.t[0] = rtsiGetT (&Controlador_M->
solverInfo) ;

if (rtmIsMajorTimeStep(Controlador_M)) {
/* MATLABSystem: '<Root>/Serial Receive' x*/
if (Controlador_DW.obj_m.Protocol != 0.0) {
Controlador_DW.obj_m.Protocol = 0.0;
}

if (Controlador_DW.obj_m.QueueSizeFactor != 3.0) {
Controlador_DW.obj_m.QueueSizeFactor = 3.0;

}

MW_Serial_read(l, Controlador_DW.obj_m.DataSizeInBytes,
&rtb_Estrategiadecontrol, &b_status);

/* Gain: '<S3>/Gain' incorporates:
* MATLABSystem: '<Root>/Serial Receive'
*/

Controlador_DW.Gain = 57.295779513082323 *
rtb_Estrategiadecontrol;

/* Step: '<S4>/Step' */

if (Controlador_M->Timing.t[0] < 15.0) {
rtb_Estrategiadecontrol = 0.0;

} else {
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rtb_Estrategiadecontrol = 0.0085;
X

Sum: '<S1>/Suml' incorporates:
Clock: '<S4>/Clock'

Constant: '<S1>/Angulo de picada'
Constant: '<S4>/Constant'
Product: '<S1>/Product'

Product: '<S4>/Product'

Step: '<S4>/Step'

*  Sum: '<S4>/Sum'

*/
rtb_Estrategiadecontrol = 80.0 - (Controlador_M->Timing.t
[0] - 15.0) =
rtb_Estrategiadecontrol * 80.0;

* K X X X ¥ X

/* Switch: '<S1>/Switch' %/

if (rtb_Estrategiadecontrol < 10.0) {
rtb_Estrategiadecontrol = 10.0;

}

/* End of Switch: '<S1>/Switch' */

/* Gain: '<S32>/Derivative Gain' incorporates:
* Gain: '<S43>/Proportional Gain'

*  Sum: '<S2>/Sum3'

* Switch: '<S1>/Switchl'

*/
rtb_Estrategiadecontrol = (Controlador_DW.Gain -
rtb_Estrategiadecontrol) x
0.01;
/* Gain: '<S41>/Filter Coefficient' incorporates:
* Gain: '<S32>/Derivative Gain'

* Integrator: '<S33>/Filter'

*  Sum: '<S33>/SumD'

*/
Controlador_DW.FilterCoefficient = (rtb_Estrategiadecontrol

Controlador_X.Filter_ CSTATE) * 100.0;

/* Switch: '<S1>/Switchl' incorporates:

* Constant: '<S1>/Constante para saer el tiempo de
desactivacion del sistema. no se curviara '

* Integrator: '<S1>/Integrator'
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*  Sum: '<S1>/Sum'
*/
if (250.0 - Controlador_X.Integrator_CSTATE > 0.0) {
/* MATLABSystem: '<Root>/Serial Transmit' incorporates:

* Constant: '<S1>/Cte nula'

* Sum: '<S47>/Sum'

*/

dataIn[0] = 0.0;

dataIn[1] = rtb_Estrategiadecontrol + Controlador_DW.

FilterCoefficient;
dataIn[2] = 0.0;
} else {

/* MATLABSystem: '<Root>/Serial Transmit' incorporates:
* Constant: '<S1>/Vector nulo. '

*/
dataIn[0] = 0.0;
dataIn[1] = 0.0;
dataIn[2] = 0.0;

/* MATLABSystem: '<Root>/Serial Transmit' x*/

if (Controlador_DW.obj.Protocol != 0.0) {
Controlador_DW.obj.Protocol = 0.0;

}

for (i = 0; 1 < 13; i++) {
labelTerminated[i] = tmpl[i];

MW_Serial_write(Controlador_DW.obj.port, &dataIn[0], 3.0,
Controlador_DW.obj.dataSizeInBytes,
Controlador_DW.obj.sendModeEnum,

Controlador_DW.obj.dataType,
Controlador_DW.obj.sendFormatEnum, 5.0, &
labelTerminated [0]) ;

if (rtmIsMajorTimeStep(Controlador_M)) {

rt_ert0DEUpdateContinuousStates (&Controlador_M->
solverInfo);

/* Update absolute time for base rate */
/* The "clockTickO" counts the number of times the code
of this task has
* been executed. The absolute time is the multiplication
of "clockTickO"




78 CAPITULO 5. ANEXOS

* and "Timing.stepSize0". Size of "clockTickO" ensures
timer will not
* overflow during the application lifespan selected.

*/
++Controlador_M->Timing.clockTickO;
Controlador_M->Timing.t[0] = rtsiGetSolverStopTime

(4Controlador_M->solverInfo);

{
/* Update absolute timer for sample time: [0.1s, 0.0s] */
/* The "clockTickl" counts the number of times the code
of this task has
* been executed. The resolution of this integer timer
is 0.1, which is the step size
* of the task. Size of "clockTickl" ensures timer will
not overflow during the
* application lifespan selected.

* /
Controlador_M->Timing.clockTickl++;
}
} /* end MajorTimeStep
*/
b
/* Derivatives for root system: '<Root>' x/
void Controlador_derivatives (void)
{
XDot_Controlador_T *_rtXdot;
_rtXdot = ((XDot_Controlador_T *) Controlador_M->derivs) ;
/* Derivatives for Integrator: '<S33>/Filter' x/
_rtXdot->Filter_CSTATE = Controlador_DW.FilterCoefficient;
/* Derivatives for Integrator: '<S1>/Integrator'
incorporates:
* Constant: '<S1>/Constant'
*/
_rtXdot->Integrator_CSTATE = 1.0;
}

/* Model initialize function */
void Controlador_initialize(void)
{

/* Registration code x*/
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/* Setup solver object x/
rtsiSetSimTimeStepPtr (&¥Controlador_M->solverInfo,
&Controlador_M->Timing.simTimeStep)

rtsiSetTPtr (&Controlador_M->solverInfo, &rtmGetTPtr (
Controlador_M));

rtsiSetStepSizePtr (&Controlador_M->solverInfo,

&Controlador_M->Timing.stepSize0);

rtsiSetdXPtr (&Controlador_M->solverInfo, &Controlador_M->
derivs) ;

rtsiSetContStatesPtr (&4Controlador_M->solverInfo, (real_T
* %)

&Controlador_M->contStates) ;

rtsiSetNumContStatesPtr (&Controlador_M->solverInfo,
&Controlador_M->Sizes.numContStates) ;

rtsiSetNumPeriodicContStatesPtr (&Controlador_M->
solverInfo,
&Controlador_M->Sizes.numPeriodicContStates) ;

rtsiSetPeriodicContStateIndicesPtr (&Controlador_M->
solverInfo,
&Controlador_M->periodicContStateIndices);

rtsiSetPeriodicContStateRangesPtr (&¥Controlador_M->
solverInfo,
&Controlador_M->periodicContStateRanges) ;

rtsiSetErrorStatusPtr (&Controlador_M->solverInfo, (&
rtmGetErrorStatus
(Controlador_M)));

rtsiSetRTModelPtr (&Controlador_M->solverInfo,
Controlador_M);

rtsiSetSimTimeStep (&Controlador_M->solverInfo,
MAJOR_TIME_STEP);
Controlador_M->intgData.y = Controlador_M->odeY;
Controlador_M->intgData.f [0] Controlador_M->o0deF [0];
Controlador_M->intgData.f [1] Controlador_M->odeF [1];
Controlador_M->intgData.f[2] = Controlador_M->odeF [2];
Controlador_M->contStates = ((X_Controlador_T *) &
Controlador_X);
rtsiSetSolverData(&Controlador_M->solverInfo, (void *)&
Controlador_M->intgData) ;
rtsiSetIsMinorTimeStepWithModeChange (&¥Controlador_M->
solverInfo, false);
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rtsiSetSolverName (&4Controlador_M->solverInfo,"ode3");
rtmSetTPtr (Controlador_M, &Controlador_M->Timing.tArray[0])

b

Controlador_M->Timing.stepSize0 = 0.1;

{

real_T tmp;
uint8_T tmp_0;

/* InitializeConditions for Integrator:
Controlador_X.Filter_CSTATE = 0.0;

/* InitializeConditions for Integrator:
*/
Controlador_X.Integrator_CSTATE = 0.0;

/* Start for MATLABSystem: '<Root>/Seri
Controlador_DW.obj_m.matlabCodegenIsDel
Controlador_DW.obj_m.Protocol = 0.0;

'<S33>/Filter' x*/

'<S1>/Integrator'

al Receive' x/
eted = false;

3.0;

Controlador_DW.obj_m.QueueSizeFactor =
Controlador_DW.obj_m.isInitialized = 1L;
Controlador_DW.obj_m.DataTypeWidth = 4U;

Controlador_DW.obj_m.DataSizeInBytes =
obj_m.DataTypeWidth;

MW_SCI_Open (1) ;

Controlador_DW.obj_m.isSetupComplete =

/* Start for MATLABSystem: '<Root>/Seri

Controlador_DW.

true;

al Transmit' */

Controlador_DW.obj.matlabCodegenIsDeleted = false;

Controlador_DW.obj.Protocol = 0.0;
Controlador_DW.obj.isInitialized = 1L;
Controlador_DW.obj.port = 1.0;

Controlador_DW.obj.dataSizeInBytes = 8.
Controlador_DW.obj.dataType = 6.0;
Controlador_DW.obj.sendModeEnum = 0.0;
Controlador_DW.obj.sendFormatEnum = 0.0
tmp = rt_roundd(Controlador_DW.obj.port

if (tmp < 256.0) {
if (tmp >= 0.0) {
tmp_0 = (uint8_T) tmp;
} else {
tmp_0 = 0U;
}
} else {

0;

)
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tmp_0 = MAX_uint8_T;
3

MW_SCI_Open(tmp_0);
Controlador_DW.obj.isSetupComplete = true;

/* End of Start for MATLABSystem: '<Root>/Serial Transmit
1 * /

/* Model terminate function */

void Controlador_terminate(void)

{
/* Terminate for MATLABSystem: '<Root>/Serial Receive' x*/
if (!Controlador_DW.obj_m.matlabCodegenIsDeleted) {

Controlador_DW.obj_m.matlabCodegenlIsDeleted = true;
}

/* End of Terminate for MATLABSystem: '<Root>/Serial
Receive' */

/* Terminate for MATLABSystem: '<Root>/Serial Transmit' x*/
if (!Controlador_DW.obj.matlabCodegenIsDeleted) A

Controlador_DW.obj.matlabCodegenIsDeleted = true;
b

/* End of Terminate for MATLABSystem: '<Root>/Serial
Transmit' */

/ *

* File trailer for generated code.
*

* [EOF]

*/

Cdédigo en C++ Programa Earth 3D:

4% Textured 3D Earth ezample
A

/ Ryan Gray

/4 8 Sep 2004




18
19
20

21
22
23
24
25
26

28
29
30

N N AN WNWNWWNWW
00 I O T o~ N DN —~

]
N
o)
O

c

40

IS
.

82 CAPITULO 5. ANEXOS

/ Revised 9 March 2006, 31 Jan 2006, 16 0Oct 2013

A% Options

space_color = 'k';

npanels = 180; /4 Number of globe panels around the equator
deg/panel = 360/npanels

alpha = 1; J globe transparency level, 1 = opaque, through
0 = invisible

AGMSTO = []; J Don't set up rotatable globe (ECEF)
GMSTO = 5.89496121282306; / Set up a rotatable globe at J2000
.0

4 Earth texture image

4 Anything imread () will handle, but needs to be a 2:1
unprojected globe

/4 image.

image_file = 'http://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/
thumb/c/cd/Land_ocean_ice_2048.jpg/1024px-
Land_ocean_ice_2048. jpg';

/4 Mean spherical earth

erad = 6371008.7714; / equatorial radius (meters)

prad = 6371008.7714; J polar radius (meters)

erot = 7.2921158553e-5; / earth rotation rate (radians/sec
)

4% Create figure

figure('Color', space_color);

hold on;

4 Turn off the mnormal azes

set(gca, 'NextPlot','add',6 'Visible','off');

axis equal;
axis auto;

J Set imitial wview
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view (0,30) ;
axis vis3d;
A% Create wireframe globe

4 Create a 3D meshgrid of the sphere points using the
ellipsoid function

[x, y, z] = ellipsoid(0, 0, 0O, erad, erad, prad, npanels);

globe = surf(x, y, -z, 'FaceColor', 'mone', 'EdgeColor',
0.5%[1 1 1]1);

if “isempty (GMSTO)
hgx = hgtransform;
set (hgx, 'Matrix', makehgtform('zrotate',GMSTO));
set (globe, 'Parent',hgx);
end
A% Texturemap the globe
4 Load Earth tmage for texzture map
cdata = imread(image_file);
4 Set image as color data (cdata) property, and set face
color to 2mndicate
/ a texturemap, which Matlab expects to be in cdata. Turn off

the mesh edges.

set (globe, 'FaceColor', 'texturemap', 'CData', cdata, '
FaceAlpha', alpha, 'EdgeColor', 'mone');

set (gca, 'Clipping','off"');

plot3(out.Posicion(:,1),out.Posicion(:,2),out.Posicion(:,3))

5.0.5. Datasheet Componentes
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InvenSense

MPU-6000/MPU-6050 Product Specification

Document Number: PS-MPU-6000A-00
Revision: 3.4
Release Date: 08/19/2013

7 Applications Information

7.1 Pin Out and Signal Description
. MPU- MPU- . . —
Pin Number 6000 6050 Pin Name Pin Description
1 Y Y CLKIN Optional external reference clock input. Connect to GND if unused.
6 Y Y AUX_DA I°C master serial data, for connecting to external sensors
7 Y Y AUX_CL I°C Master serial clock, for connecting to external sensors
8 Y ICS SPI chip select (0=SPI mode)
8 Y VLOGIC Digital I/O supply voltage
9 Y ADO/ SDO I°C Slave Address LSB (ADO); SPI serial data output (SDO)
9 Y ADO I°C Slave Address LSB (ADO)
10 Y Y REGOUT Regulator filter capacitor connection
11 Y Y FSYNC Frame synchronization digital input. Connect to GND if unused.
12 Y Y INT Interrupt digital output (totem pole or open-drain)
13 Y Y VDD Power supply voltage and Digital I/O supply voltage
18 Y Y GND Power supply ground
19,21 Y Y RESV Reserved. Do not connect.
20 Y Y CPOUT Charge pump capacitor connection
22 Y Y RESV Reserved. Do not connect.
23 Y SCL / SCLK I°C serial clock (SCL); SPI serial clock (SCLK)
23 \4 SCL I°C serial clock (SCL)
24 Y SDA/ SDI I°C serial data (SDA); SP! serial data input (SDI)
24 Y SDA I°C serial data (SDA)
2,3,4,5, 14, . .
15, 16, 17 Y Y NC Not internally connected. May be used for PCB trace routing.
Top View Top View
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7.2 Typical Operating Circuit
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Typical Operating Circuits

7.3 Bill of Materials for External Components

Component Label Specification Quantity
Regulator Filter Capacitor (Pin 10) | C1 Ceramic, X7R, 0.1uF £10%, 2V 1
VDD Bypass Capacitor (Pin 13) Cc2 Ceramic, X7R, 0.1pF +10%, 4V 1
Charge Pump Capacitor (Pin 20) C3 Ceramic, X7R, 2.2nF £10%, 50V 1
VLOGIC Bypass Capacitor (Pin 8) | C4* Ceramic, X7R, 10nF £10%, 4V 1

* MPU-6050 Only.
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MGI996R High Torque

Metal Gear Dual Ball Bearing Servo

This High-Torque MG996R Digital Servo features metal gearing resulting in extra high 10kg
stalling torque in a tiny package. The MG996R is essentially an upgraded version of the
famous MG995 servo, and features upgraded shock-proofing and a redesigned PCB and IC
control system that make it much more accurate than its predecessor. The gearing and motor
have also been upgraded to improve dead bandwith and centering. The unit comes complete
with 30cm wire and 3 pin 'S' type female header connector that fits most receivers, including
Futaba, JR, GWS, Cirrus, Blue Bird, Blue Arrow, Corona, Berg, Spektrum and Hitec.

This high-torque standard servo can rotate approximately 120 degrees (60 in each direction).
You can use any servo code, hardware or library to control these servos, so it's great for
beginners who want to make stuff move without building a motor controller with feedback &
gear box, especially since it will fit in small places. The MG996R Metal Gear Servo also
comes with a selection of arms and hardware to get you set up nice and fast!

Specifications

Weight: 55 g

Dimension: 40.7 x 19.7 x 42.9 mm approx.

Stall torque: 9.4 kgf-cm (4.8 V), 11 kgf-cm (6 V)
Operating speed: 0.17 s/60° (4.8 V), 0.14 s/60° (6 V)



Operating voltage: 4.8 Va7.2 V

Running Current 500 mA — 900 mA (6V)

Stall Current 2.5 A (6V)

Dead band width: 5 us

Stable and shock proof double ball bearing design
Temperature range: 0 °C — 55 °C

Vcc=Red (+) | ©/
Ground=Brown (=) —

Duty Cycle

-------------------

48Vto72V i |
Power i

and Signal

"
--------------------------------------------------------------------------------------

20 ms (50 Hz)
PWM Period
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