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INTRODUCERE

Zborul in spatiul cosmic este una dintre cele mai importante realizari tehnologice ale
omenirii. Acesta a facilitat, pe 1anga explorarea cosmosului, lansarea satelitilor de comunicatie
sau a telescoapelor spatiale, observarea dintr-o alta perspectiva a fenomenelor ce se petrec pe
planeta Padmant si dezvoltarea semnificativa in directii precum prognoza meteo, monitorizarea
dezastrelor naturale (inundatii, incendii, tsunami, cutremure etc.), monitorizarea utilizarii
terenurilor (exploatari forestiere, agricultura, silvicultura) sau cartografiere. Exista, deci,
premisele continudrii prezentei oamenilor in spatiul cosmic, precum si dezvoltarea de
tehnologii viabile, care sd permitd acest lucru cu costuri cat mai mici si in acelasi timp in conditii
de maxima siguranta.

Lucrarea de fatd abordeaza aspecte ce tin de controlul automat al vehiculelor spatiale, si,
urmadrind etape ale unei misiuni spatiale (lansare, plasare pe orbita, manevre orbitale) propune
si prezintd proiectarea unor legi de control experimentale ce sunt apoi implementate si testate
in mediul de simulare Matlab/Simulink.

In primul capitol se abordeazi chestiuni legate de dinamica rachetei de lansare
(purtatoare) si controlul automat al atitudinii si traiectoriei de zbor pentru prima faza a zborului,
pana la detasarea primei trepte. Sunt evidentiate mai intai fortele si momentele care actioneaza
asupra rachetei (aerodinamice, de greutate si de comanda) si se modeleaza dinamica rachetei
(considerand solidul rigid) folosind un triedru de referintd inertial, triedrul legat de corpul
rachetei, unghiurile lui Euler si vectorul quaternion unitate. Comanda rachetei se realizeaza prin
intermediul unui moment de ruliu creat de doua motoare reactive dispuse in apropierea varfului
rachetei si printr-un ajutaj de reactie montat in suspensie cardanica la baza rachetei; astfel, forta
de reactie creeazd momente de rotatie in jurul centrului sau de masa, in tangaj si in giratie.

Pentru controlul atitudinii rachetei, exprimata prin vectorul quaternion q, se foloseste

conceptul inversdrii dinamice [18], [53], [67]; legea de control proiectata contine in principal
doud componente: una de tip PD (proportional-derivativ) si una adaptiva. Sistemul de control
adaptiv al atitudinii are in componentd un model de referintd (filtru de comanda), un
compensator dinamic liniar, un observer (estimator) de stare si o retea neuronald NNc ce are rol
in compensarea erorii de aproximare a functiei hy, folosite in inversarea dinamica. Parametrii

modelului folosit In inversarea dinamica sunt actualizati permanent printr-un algoritm de
identificare online ce foloseste metoda celor mai mici patrate. Pentru aceasta lege de control se
implementeaza modelul aferent in mediul de simulare Matlab/Simulink si se reprezinta grafic
caracteristicile dinamice ale sistemului. Pentru modelul dinamic se folosesc datele disponibile
pentru lansatorul Ares I [8], [16], [28], [30], [33].

In al doilea capitol se proiecteazi, folosind modelul dinamic neliniar al zborului rachetei,
structura unui sistem de control automat cu metoda Backstepping [42], [54], [83], [109], pentru
a controla panta de zbor a unei rachete purtatoare in plan longitudinal, cu reactii dupa unghiul
de pantd, unghiul de tangaj si viteza unghiulara de tangaj. Tot in capitolul al doilea se
proiecteaza un sistem de control adaptiv sliding mode pentru o racheta purtatoare folosind
metoda inversarii dinamice a functiei neliniare ce descrie dinamica unghiului de panta. Legea
de control obtinuta este descrisda de in functie de variabilele estimate, solutii ale ecuatiilor
diferentiale obtinute din conditia de stabilitate asimptoticd a sistemului in circuit inchis,
folosind metoda functiilor Liapunov [18], [42], [43].

In capitolul trei se prezintd un studiu privind controlul (stabilizarea) traiectoriei unui
vehicul spatial pe o orbitd in jurul Padmantului si pe o orbitd de transfer in jurul Lunii modelata
prin metoda PCA (patched conic aproximation) aproximand traiectoria de transfer prin doua
arcuri de orbita. Ecuatiile de miscare in camp gravitational ale vehiculului spatial S (descris ca
punct material de masa M) se exprima relativ la Soare (de masa My ), ludnd 1n considerare de

asemenea fortele de atractie ale Pamantului si Lunii cu masele M, respectiv M. Comanda se
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considera F; - forta de tractiune rezultantd a motoarelor cu care este echipat S. Se proiecteaza o

lege de control a miscarii unui vehicul spatial pe traiectorie, print-o lege de conducere de tip
neliniar bazata pe utilizarea unei functii Liapunov pozitiv definita; aceasta se exprima in functie
de vectorii care reprezinta abaterile vectorilor de pozitie si de viteza relativ la cei corespunzatori
traiectoriei de referintd. Din conditia de stabilitate absolutd a sistemului de control automat
(stabilizare) pentru traiectoria S se asigura convergenta simultana la zero a abaterilor vectorilor
de pozitie si viteza relativ la vectorii de pozitie si viteza ce descriu traiectoria de referinta. Deci,
traiectoria S tinde sd se suprapuna peste traiectoria de referinta. Orbita de referinta este descrisa
de ecuatia orbitei in coordonate polare, care se particularizeaza pentru fiecare din cele patru
orbite eliptice, componente ale traiectoriei vehiculului spatial (S).

Tn capitolul patru se abordeaza chestiuni de dinamica si control al pozitiei relative si al
atitudinii relative ale vehiculelor spatiale Tn cadrul misiunilor de rendez-vous. Sunt deduse
modele ale dinamicii vehiculelor urmadritor, tintei si ale dinamicii relative ale vehiculului
urmdritor fata de vehiculul tinta [2], [86], [91], [93]. Se proiecteaza o lege de control adaptiv
neliniar a pozitiei si atitudinii relative a vehiculului urmaritor relativ la vehiculul tinta. Apoi,
decupland modelul dinamic al pozitiei de cel al atitudinii relative, se proiecteazd doud legi de
control adaptiv neliniar, cate una pentru fiecare dinamica. Pentru fiecare din cele doua structuri
de control se realizeazd un model in mediul de simulare Matlab/Simulink si se reprezinta
caracteristicile de timp obtinute. In finalul capitolului patru se abordeazi problema controlului
optimal al pozitiei vehiculului urmaritor relativ la vehiculul tinta folosind metoda H.,, metoda
studiata si prezentata in lucrarile [38], [108]. Legea de control calculata astfel incat indicatorul
patratic de calitate J sa aiba cea mai mica valoare posibila.

Tn capitolul cinci este prezentata realizarea unei platforme HW/SW (Hardware /
Software) avand ca scop controlul traiectoriei modelului simulat al unei rachete de lansare
(purtatoare) prin intermediul unui controller numeric ce implementeaza legea de control adaptiv
bazata pe conceptul inversarii dinamice si retele neuronale proiectata in primul capitol.
Platforma realizata are doua componente: un simulator software, dezvoltat in limbajul JAVA,
ce ruleaza pe un PC si implementeaza dinamica vehiculului spatial de tip racheta purtatoare
(considerand perturbatii datorate campului gravitational terestru si atmosferei terestre); o placa
tip SBC (single board computer) Raspberry Pi pe care se imbarca executabilul generat pentru
controllerul implementat in mediul Simulink. Pentru modelarea perturbatiilor, transformari de
coordonate si definirea sistemelor de referinta este folosita biblioteca open-source Orekit [78].
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CAPITOLUL 1
DINAMICA ZBORULUI UNEI RACHETE DE LANSARE

1.2. MODELAREA MISCARII SPATIALE A RACHETEI

Pentru descrierea dinamicii rachetei (R) in etapa de lansare se utilizeaza urmatoarele
triedre de referinta [4] (fig. 1.2): OXYZ —triedrul inertial (cu originea O 1n centrul Pamantului,
axa OX orientata catre Echinoctiul Vernal, OY L OX in planul Ecuatorului, ca si OX , iar OZ
orientatd catre Polul Nord terestru; OZ completeaza triedrul rectangular drept OXYZ);
OXYpZp — triedru de referintd geocentric ecuatorial (cu originea in centrul Pamantului, axa
OX( — orientata pe directia Greenwich, OYy L OX{y in planul Ecuatorului ca si OXg, iar OZ
— orientata catre Polul Nord terestru; OZy completeaza triedrul rectangular drept OXyYgZg);
Mogné — triedrul orizontal local (Darboux, cu axa Mgé — tangenta la paralela locului si
orientatd spre Est, Mg — tangenta la meridianul locului si orientatd spre Nord, iar Myl —
verticala locului, orientata spre Zenit); oxyz— triedrul “rachetd” (legat de corpul rachetei cu

originea 0 = M — centrul de greutate al rachetei, axa 0X — axa longitudinala orientata in sensul
de zbor, axa oy — orientata spre dreapta, privind in sensul de zbor si axa 0z —perpendiculara

pe cele doua axe completeaza triedrul rectangular drept oxyz); OgXsYsZs — triedrul legat de
corpul rachetei (cu originea Og 1in varful rachetei, axa OgXg orientatd in lungul axei
longitudinale a acesteia dar 1n sens opus, axa OgYg L OgXg si orientatd in sens opus axei oy si

axa OgZg 1 planul OgXgYs, paraleld si de acelasi sens cu 0z). In fig. 1.2 s-a notat cu A—
longitudinea locului si ¢ — latitudinea locului.

Zenit

Echinoctiul
Vernal

Fig. 1.2. Triedrele de referinta
Conform fig. 1.2, vectorul de pozitie r al centrului de greutate M al rachetei si viteza de



translatie v , relativ la triedrul inertial, se exprima astfel
F=Xi +Yj+Zk, (1.1)
V = Xi +Yj + ZK, (1.2)

in care X,Y,Z suntproiectiile lui r,iar X,Y,Z proiectiile lui vV dupa axele triedrului inertial,

iar i, ],k - versorii axelor acestui triedru. Relativ la triedrul “racheta” oxyz , vectorii viteza de

translatie V , viteza unghiulard @ si acceleratia de translatie V' se exprima cu formulele

V =V +Vy Jp +V,ky (1.3)
@ = wyip + Oy Jp + 7Ky (1.4)
V = (Vyip +Vy Jp +VKp) + @xV (1.5)

in care : V,,Vy,V, sunt proiectiile vitezei liniare, iar \/'X,V'y,\/'Z sunt proiectiile acceleratiei
liniare dupd axele ox, oy, 0z, si wy,wy,®, — proiectiile vitezei unghiulare ® dupa aceleasi
axe. Cu notatiile 01,605,053 — unghiurile lui Euler (unghiurile de rotatie ale corpului rachetei
relativ la triedrul inertial, altele decat unghiurile (¢,9 , l//), care exprima atitudinea rachetei),
se exprimd matricea de rotatie a corpului rachetei (triedrul oxyz) relativ la triedrul inertial
y b/l . Ab/1 _ . . . . .
(OXYZ) notata cu A™ ;A" = A93 Aez Ael , §1 reprezintd matricea de rotatie in succesiunea
01,0,,05. Matricea de rotatie este [30]
C02C93 C92393 —592
AU — 15650, c0,—cOcOy sOsOs0+CHCO; SO COH, |, (1.6)
COsbrcO3+s6,s03 cOsOrsO3—-s6cl3 coco,

unde s-au facut notatiile ¢ pentru functia cos(), respectiv s pentru functia sin().
Ecuatia cinematica de rotatie cu unghiurile lui Euler 61,0,,03 este urmatoarea [89]

ox | |4 co, sOsh, cbs6, || o,

ay |=| 6, = 0 cbch —shcb; | oyl (1.7)
. Cor

y4 93 0 S@l C@l @,

Pentru evitarea singularitatilor, se poate folosi ecuatia cinematica de rotatie exprimata sub una
din formele

1

j==42q, 1.8

4=741 (1.8)
G 0 W, —Oy oy o
. ) 0 1) )
C'lz _ z X y || 92 ’ (1.9)
a3 oy -ox 0 -0,| 0
U4 oy oy o 0 |LY

unde (Q =[q1 g O3 q4]T este quaternionul unitate, i1ar 04,0p,03,04 reprezinta

componentele acestuia exprimate cu unghiurile de rotatie 01,0-,03, pastrand notatiile de mai
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sus, astfel [89]

~
(]
—_
&
\
N
\_/
O

o =s(61/2)c(6,/2
Oz = C(91/2)5(92/2)C(93/2)

A3 =¢(61/2)c(62/2)s(63/2)—s
Q4=C(91/2)C(92/2)C(93/2)+3( 2)s(62/2)s(83/2)-

Quaternionii unitate verifica relatia q12 + q + q3 + q42r =1. Cu acestea matricea de rotatie AP/

(1.10)

devine

1-2(93 +05)  2(d04 +®02) 2(ch0z —G2s)
APV =1 2(u0s —0g0s)  1-2(0F + ) 2(yay +Gp0a) |, (1.11)
2(0p04 + %03) 2(0203 —ds) 1-2(05 +f)

a carei inversa verifica relatia Alb _ [Ab/ : ]_l = [Ab/ ! ]T . Prin identificarea relatiilor (1.6) si
(1.11), se obtin urmatoarele

1-2(cf +33)

\/1—4(Q1Q3 ~Gp0y)? |

¢, = arcsin[-2(qqz — pd4)], (1.12)
1-2(q5 +93)

\/1—4(%13 ~Gpy)?

Deci, atitudinea rachetei fatd de triedrul inertial se exprima prin vectorul unghiurilor lui

& =sgn[2(0p0s + tyd4)]arccos

03 = sgn[2(cyd, + Ggds)]arccos

Euler @ =[9, 6, 6’3]T, respectiv prin vectorul quaternion q = [ql qy 03 q4] T
Notand cu qq = [qld Ood O3g Uag ] T vectorul quaternion de atitudine dorit, asociat
vectorului atitudine @y =[6q 6Oy 6?3d]T sicu Og =[O Ope Ose q4e]T — vectorul

quaternion eroare de atitudine, asociat vectorului eroare @, =[6 6oe ng]T , se exprima
ecuatia [104]

O =Qqq, (1.13)

cu matricea ortonormala Qy (QdT = Qal) de forma

Jad 93 920 —Qug
—O3d  Y4d g —Y2d
Ood ~%d 94d —O3d

Oid  G2d 930 Yad
I fiind matricea unitate (4 x4 ), iar Q— matricea urmatoare

Q4 = =0O4q1 +Q, (1.14)

0  O3g —O2g —Cud
—O3g 0 g —Od
God ~Gg O O3 |
g  O2d G3g O

Q= (1.15)
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1.3. MODELE NELINIARE ALE DINAMICII RACHETEI

Ecuatiile de miscare ale rachetei (de echilibru al fortelor si cuplurilor) se exprima astfel
m(\7+@x17)=7v, (1.23)
Jo+aoxlo=M, (1.24)

cu m —masa rachetei, . F . si M — rezultantele fortelor si momentelor care actioneaza asupra
R, iar J — matricea momentelor de inertie

I Iy Ix
J=Jyy Jyy Iy |- (1.25)
I Jyr Iz
O alta forma a ecuatiilor de miscare a R sunt
m(\/+a)XV):F, (1.26)
o+ xJo=M , (1.27)
in care:
T T T
V=V, Vy Vo | o=[oy oy o T M=[M My M, ]T,
T
F=[F Fy R, (1.28)
0 -0, o
o=l w, 0 -ol (1.29)

Relativ la triedrul oxyz ecuatiile vitezelor sunt:
; 1 T
Vx = @pVy —oyV; ——QScy +E+[1_ 2(03 +3) | x +2[tnT + a3 | oy +2[cyls — 6la ]9z
1 T
Vy = @,Vy — oV, - QS +E+[1 2(03 +5) | 9 +2[andl2 + 034 ] 0y +2[ds ~ 92049,

l
Vz = 0Ny -0V, QSCx +E [1 2(q3 +Q3)J9x +2[ 002 + 0304 ] Oy +2[haz —Gp0s]g,-  (1.50)

Relativ la triedrul 1ner‘g1al, ecuatiile diferentiale ale coordonatelor sunt

ﬁ’
=[1—2(O|§+q32)][Qsm m}+2[qlqz qu4][ ﬁ—15]+

m

Qs T
+2[%Q3—Q2Q4][F(Czo +C§‘a)+55y}+gx ,

T Qsef T
+ﬂ+[12(q§+q§)][ — ﬂaéz}

-
+2[ 003 — C]1Q4][ (Cz +c7a ) m5y}+gy

. Sc
Y =2[qa +Q3Q4)]{Qm X

sch
ZZZ[%%‘%%]{Q; ;}2[%% UI1Q4][ o ,3—55]
[1 2(03 +Q3)J[r:(cz +cla ) %@}gz. (1.51)
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Sistemul format prin alaturarea sistemelor de ecuatii (1.49) si (1.50) descrie miscarea de
translatie a R.
Ecuatia (1.27) este echivalentd cu sistemul de ecuatii scalare din [56]

. . . 2 2
Jxx @y + Iyy@y + Iy, @, +(J4 —Jyy)a)ya)z +Jy; (a)y —wy)+ Jxz Oy @y = Jyyy@, =
- QS [bCX (g, +CFa) - rpzcgﬂJ T (1gy 8y +120,) + Mg,

Jxy@x + Iy @y + Iy, @7 + (Ixy = I77) 050, + Iy (a)g‘ —a))%) +Jygoyoy =y, 0y0, - (162)
- mlza)y =QS [bC)%c —FpzCx + Mpx (G, +c§‘a)}+T(rgz + ISy,

. . . 2 2
Iy @x + Jyy 0y + 7700, + (.Jyy —Jxx)ox 0y + Iy, (0 — 07 )+ Jyp 0g0; = Iy 00, —

—mlw, =QS [(bCZﬁ + rpxc?)ﬂ + rpych—T (Fgy +Tgxd7).

Ecuatia diferentiala a vectorului quaternionilor este de forma (1.9), echivalenta cu sistemul de
ecuatii scalare
1

. 1 1
t =§60qu _Equ3+§wxq4’

g 1a)q +1 q+1a)q
2 =T Wz T WxU3 T Wyla,
2 2 2 , (1.63)

.1 1 1
43 —Equl_a %42 +Equ4'

| 1 1
04 = _waql_iquz —szqs-

Dinamica R este descrisa de sistemul de ecuatii neliniare constituit din sistemele de ecuatii
(1.49), (1.50), (1.61) si (1.62).

1.4. MODELE LINIARIZATE ALE DINAMICII RACHETEI
-
Vzo] » 00 =

T T T
[“’Xo @y, “’Zo}’ Go=[Chd G2d O3d Gad] - 50:['\/'% Sy, 520]’ 0=

=[1 ﬂo]T, si Vi :[VWXO Vay, Vg, T— =[0 0 O]T; miscarea perturbatd a R se

Fie vectorii corespunzdtori miscarii neperturbate a R: Vj = [VXO Vy,

T

-

exprimd  prin  vectorii: A\/:[AVX ANy AVZ} , Aw:[Aa)X Aoy Aa)z] ,

T

Aq=[40 Adp Agg Agy]

T . T

=[0 da AB] ., si Ny = [ My Ny Ny
Liniarizand ecuatiile (1.49) se obtine

AF = Ay AV + Aoy A + AgzAg + Bo A5, (1.72)

=My a5, 25, =[Mg 8, 8] An=

in care:

[1-2(a%g + %) 2(thgtog —U3q%aq)  2(Chgad +G2q%aq)
Ao1 = 2(thg02g + Y34 Yad) [1—2(Q12d +Q§d ) 2(d2qUag —%dUaq) | (1.73)
2(0q%3d —G2d%d) 2(d2qU3g +Ualaq) [L—2(afg +a5q)]
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(2024Vy, + 2024V, ) (—4024Vy, +209Vy,)
Aoz =| (2029Vy, +203¢Vz,)  (201gVx, —402qVy, +U4dVz,)
(2039Vyx, +204gVy,) (-2044Vx, +2034Vy, —402¢Vz,) (174)
(—403¢Vyx, —20adVy, +20qVs,) (—203¢Vy, +2024V7,)
(2049Vx, —403qVy, +2024Vz,)  (203¢Vx, —20h4V7,)
200V, +202¢Vy, —403gVz,)  (=2024Vy, +20qVy,)
Liniarizand sistemul de ecuatii (1.61), se obtine urmatorul
Jux Aoy + gy Addy + Iy Ao, = QS (BCx ~ 1 C; )~ QSPpyef Acr — 1l AB +
+AMp +Trgy A0y +Trg, A0,
. ) . 2 T
Jxy Aoy + Iy Ay + 3y, Ao, —ml“Awy = QS {(—rpzcx +TpxCz, )+ & gz } +
+QS (bcgf e )Aa ~Trg40,, (1.75)
3 Aoy + 3y Aoy + 3, Ao, — il 2 Ao, = QS {rpycx T rpy}QS (bczﬂ +
QS
+ rpxc{,g)Aﬂ—Trngaz.

Reunind ecuatiile (1.74), se obtine forma matriceal — vectoriald
Aw = Ag1 AV + Ago Aw + Ag3Aq + B3 Ao (1.76)

in care: Agz = O3, 4 - matrice nula,

0o 0 O 1 Trgy Trg
P =37H0 ml® 0 |,Bg=J7t0 Tr, 0 | (1.77)
0 0 ml? 0 0 —Try
Liniarizand sistemul de ecuatii (1.62), se obtine ecuatia matriceal-vectoriald
AQ = Ay AV + AppAw + AgzAq + By 40, (1.80)

cu matricele Ayq = Ay3 = By =0y, 3- matrice nule si

Osd —QO3d Y2d

1| O3q O4d  —Chd
App== ; (1.81)
2| =O2q g Yad

—Od  —O2d Y34

matricea Ay3, s-a ales Oyy3 deoarece valorile stationare ale componentelor vitezei unghiulare

sunt neglijabile.
Reunind ecuatiile (1.64), (1.71), (1.77), (1.79), se obtine ecuatia de stare, cu vectorul de

stare X:[A\/ T o’ 40" AqTJT si vectorul de intrare 9 ;

X = AX + Bd (1.82)
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cu matricea sistemului

A1 O3z Ao Ag By

@) @) @)
A A1 O3z O3 Aoz | 933, (1.83)
A1 O3 Ay Ogpy B3
033 033 Ap O3y Osx3

1.6. CONTROLUL ADAPTIV AL ATITUDINII RACHETEI
Pentru controlul atitudinii rachetei, exprimatd prin vectorul g, se foloseste conceptul

inversarii dinamice; legea de control contine in principal doua componente: una de tip PD
(proportional-derivativ) si una adaptiva, modelata de o retea neuronala NN.. Sistemul de control
adaptiv al atitudinii are structura din fig. 1.5, avand in componentd un model de referinta (filtru
de comanda), un compensator dinamic liniar, un observer (estimator) de stare si o retea
neuronala.

u

-, A=
Il
a3 _'eﬁks . -
- 1
w
: =1
0 o <5 —
2z EE - =}
o== 228 !
nE= 2+ = i)
& 227 z
a A < S ~
«xq 1 Ao =
o= = Al 2o
[ Il
3

i

(1.105)

CONTROLER ADAPTIV

iy
<;;E“
2 _ P |
cE =
e I =R B
IEE =
: <
M '-‘-‘Z% ?—',I—S:
& == Zon Z
20z BauI=
O - o=

e

Fig. 1.5. Structura sistemului de control adaptiv al atitudinii rachetei de lansare

Hy,(s)
MODEL DE
(1.107)

q.
| REFERINTA

Ye =
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In practica, geometria de zbor este descrisa de o succesiune continui de unghiuri, pe care
controlerul de zbor le primeste sub forma vectorului quaternion unitate. Pentru simularea unei
traiectorii ascendente se folosesc valorile din tabelul 1.2. Caracteristicile de timp pentru
geometria de zbor din tabelul 1.2 sunt prezentate in fig. 1.8.

6 actual — — & impus | |

g actual — — g impus

o, lorad]

8, [grad]

6, larad]

Timp [s]

x10
" ! ‘ . : : . ‘ 0.005
: | : 0
—. 0005
c)
E 001f----
H H H H H H H =
5 i i i i i i i 0015
0 10 20 30 40 50 60 70 80 goal....
10 0.025
5 ; . 0

qe,

=)
=
(&
=
(%]
=
ol I L W
=
o
=
@
=
-~
=
=]
=

w,, [rad’s]

y

Timp [s]
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6000

4000 ----

Timp [s]

Timp [s]

1000

H H H H H H H H H
o o2 o o o o o o o
s o o o o o [=T =1 =1
& ® M~ © w = Mmoo -

[45d] esieuI] esUNISaI4

Y2BJA] [NIBLLINR

a0

Timp [s]

Timp [s]

Fig. 1.8. Caracteristicile de timp pentru Sistemul de control adaptiv al atitudinii are structura

din fig. 1.5
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CAPITOLUL 2

CONTROLUL AUTOMAT AL ZBORULUI RACHETEI iNADOUA
ETAPA (DUPA ETAPA DE LANSARE)

2.2. DINAMICA RACHETEI CONSIDERATA DREPT PUNCT MATERIAL

In fig. 2.1 sunt evidentiate fortele care actioneazi asupra rachetei, in etapa a doua de zbor
(dupa etapa de lansare); R este raza Pdmantului, H - altitudinea de zbor, & — unghiul de

tangaj, 9 si d —unghiul si distanta parcursa in cea de-a doua etapa de zbor. Fortele reprezentate

ro_ .. e
» —3 »T — vectorul de pozitie ale rachetei fatd de centrul
r

sunt: G — forta gravitationala, (G = —K

Pamantului, r=R,+H, K - constanta gravitationald a Pamantului, K =ym_ , »-—

constanta gravitationala universald, m —masa Pamantului, L - forta portantd, D— rezistenta
la Tnaintare, Fec- forta de propulsie, Fi - forta centrifuga si E, =—ma=-mV - forta de

inertie; d =V — acceleratia si m— masa rachetei.

Fig. 2.1. Fortele care actioneaza asupra rachetei in etapa a doua de zbor (dupa etapa de lansare)

Alaturand ecuatiile (2.4), (2.5), (2.6) si (2.7), se obtine modelul dinamic al rachetei considerata
drept punct material [6], [105];
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Y, =£FCCOSa—E—kw,
m m r2
SN TN 2
mV mvV 2y r
. =V cos;/1 (2.8)
r
r=Vsiny,
= "¢,
c

2.5. CONTROLUL AUTOMAT AL PANTEI TRAIECTORIEI DE ZBOR A
RACHETEI FOLOSIND METODA BACKSTEPPING

Se proiecteazad structura sistemului de control automat al pantei de zbor cu metoda
backstepping, folosind modelul dinamic neliniar al zborului rachetei; modelul dinamic este
constituit din ecuatiile (2.8), la care se adauga ecuatiile vitezei unghiulare si unghiului de tangaj
(din Cap. 1);

.1 D Kpsiny vV 2
V=—F,cosa¢ ———-————5—,D=QSc,,Q=p—,
m c m mrz Q XQ P 2
r=Vsiny,
c
goycosy (2.164)
r
K, cos
= F sing 4o —PCRV VS o,
mV mV  mrév r

QS

dy :J—(rpxcZ +bCy)—TrgX5,cZ =y, +C7 @, Cy =CY 0,

9=wy,a=9—y.

Forta de tractiune F; se obtine prin interpolarea curbelor F(t) caracteristice, de
exemplu, pentru motoarele rachetei Vega [25].
Pentru controlul pantei de zbor » se foloseste subsistemul descris de ultimele trei ecuatii

T : . .
(2.164), cu vectorul de stare X = [7 wy 9} ; V., I'si m din aceste ecuatii sunt solutii ale

ecuatiilor subsistemului descris de primele trei ecuatii (2.164), variabilele de stare ale acestui
subsistem fiind, asadar, V., ' si m. Deci, controland panta y, wy si 6, implicit (conform

primei ecuatii (2.164)) se calculeaza indirect viteza de zbor V .

Impunand legea de variatie a pantei ( 74 ), folosind metoda Backstepping, se proiecteaza
structura de control automat dupd vectorul de stare X; proiectarea constd in calculul

T
coeficientilor de amplificare Kj din fig. 2.6, ai vectorului de stare eroare e = [el € e3] ,cu
e].:}/d =7 92:00_01 esza)yc_a)y- (2165)

Structura sistemului de control automat al dinamicii rachetei folosind metoda
Backsteping este prezentata in fig. 2.6, in fig. 2.7 — modelul sau Matlab/Simulink, iar in fig. 2.8
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— caracteristicile dinamice ale acestui sistem si traiectoria rachetei. S-au ales urmatoarele valori:
Yo =45grad, 6,=45grad, o, =0 rad/s, r,=6500km, V,=15km/s, m,==14457 kg, 9,=0,

| =10.6 m, diametrul rachetei d =2m, J ~ 2 Mye. k,=0.09, k, =12, k, =25.
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Fig. 2.8. Caracteristicile dinamice ale sistemului din fig. 2.6
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2.6. CONTROLUL ADAPTIV SLIDING MODE AL PANTEI TRAIECTORIEI

ZBOR AL RACHETEI
Sistemul (2.164) este compus din doua subsisteme interconectate, anume subsistemul
.1 D Kpsiny V2
V=—F,cosa———-———5—,D=QS¢c,, Q=p—,
m (o m mr2 Q X Q p 2
r=Vsiny,
. Fe (2.205)
m=—-—,
c
gzv cosy
r
si subsistemul
K cos
j=t Fosing+ POV VCOSY ) g
mV mV  mrév r
@ —g(r ¢, +bC )—Tr 5, ¢c,=¢, +c¥a,C, =cla (2.206)
YTy, VPR Ty )T B e T Sy Ry -

éza)y, a=0-y.

Subsistemul (2.206), cu vectorul de stare X = [y ® G]T si intrarea u = este descris

y
de ecuatia de stare

x=f(x)+Bu (2.207)
unde
Aq1C0Sy +ao(0—y)+ay3 0
f(x)= a1(0—7y)+ap B=|b]|, (2.208)
Wy
cu
K V \Y} F VS VS
H1=——> ___g+_'a12___p+p ?’313=p—cz0’
mrév r V r mV  2m 2m
2 2 2
Ay = M(rpxc? +bCy ) agy = VTS FpxCzy s b =—Trgy ) (2.209)
ZJyy 2Jyy 2Jyy

Structura sistemului de control adaptiv sliding mode al pantei de zbor a rachetei este data
in fig. 2.9.

Y o fh v

DINAMICA RACHETEL [,

|_(2'235) (2.205) Hm

__________ e

V. £t | (2.206) s

MODEL DE | 4 SN R «

v, |REFERINTA[ " . . —t)
ES (2.236) Yty el kot k N (2.227)  |d=u ) (2.221) G ¥ 1 =r,

2. . G - kAR
f o h' =(1.9) B =(1.) LIl

Fig. 2.9. Sistemul de control adaptiv sliding mode al pantei de zbor a rachetei
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In fig. 2.10 este dat modelul Matlab/Simulink al sistemului din fig. 2.9, iar in fig. 2.11 —
caracteristicile dinamice ale sistemului; s-au ales urmatoarele valori s-au ales urmatoarele

valori: k=940, k;, =2, k, =4, o, =2radls, § =07, p=05.
Prin inversare dinamica (ﬁr‘ 'h, = 1)sistemu1 devine liniar , avand pe calea directd, inchisa
prin reactie unitard negativa dupa y , functia de transfer H, = (82 +K,$ + kl)/ s®; deci, ecuatia

caracteristica este 1+ H,(S) =0, adica

3

s (2.239)

+52+k25+k1=0.

Coeficientii k;, si k,, se aleg astfel incat sa fie indeplinitd conditia de stabilitate Hurwitz

k, >k, >0 [23].
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Fig. 2.11. Caracteristicile dinamice ale sistemului de control prezentat in fig. 2.9
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CAPITOLUL 3

ELEMENTE DE DINAMICA ZBORULUI SPATIAL SI
TRANSFER ORBITAL
3.6. CONTROLUL ORBITEI S iN JURUL PAMANTULUI

Dinamica S pe orbita sa in jurul Pamantului este perturbata de interactiunile generate de
campurile gravitationale ale altor corpuri ceresti, in principal de cele ale Soarelui si Lunii,
precum si de presiunea radiatiei solare, de atmosfera terestra si de nesfericitatea Pamantului. In

fig. 3.13 este reprezentatd orbita vehiculului spatial (racheta, satelit),vectorii de pozitie I ,Ip,
r_ ai celor trei corpuri S, Pamant si Luna fatd de Soare si vectorii de pozitie care exprima
pozitia S fatd de Pamant (r ) si fatd de Luna (g ), respectiv pozitia Lunii fatd de Pamant

(fLp)-

Fig. 3.13. Orbita S si vectorii de pozitie ai S, P si L
Forta de atractie a corpului i de cétre corpul j se exprima cu formula [85]
4 mm:
=. imj
Fi=—y —Tij, (3.130)
=t iy

cu y =6.67259 -10_11m3kg_1s_2— constantd gravitationald si fjj = fj —Fj, cu i si fj - vectorii
de pozitie ai corpurilor 7 sij fatd de Soare. Din aceasta rezultd acceleratia corpului i fata de
corpul j

4 m.
= i .
fj =~ =5 fij T :Hrin, (3.131)
i=1j
relatie echivalenta cu sistemul de ecuatii de stare
i =Vi,
— 4 m; (3.132)
Vi= —}(Z —31 r,J
i=1 i

Particularizand aceste relatii pentru i = S, P, L, rezulta urmatoarele, in care Vs, Vp, VL
sunt vitezele corpurilor S, P si L;

fs =Vs,

— m m m

Vs=—}(—% Fi S(FS_FP)_Z HS3FS—Z - I: 3(FS—FL); (3.133)
|7s — e I7s| I7s —ri|

Fp =\7p,
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— - - - N m _

Vo= (lp-Tg) ~ y— (=) -z 5T (3134)
IFp = Ts]| o =1L I

FL =\7|_,

— - . _ . Me _

Vi=—g— (i -T5) -z —o— (i -Tp) -z =51 0 (3.139)
I -rs] IFL —Tp]| |

Mg, Mp, M si M sunt masele Soarelui, Pdmantului, Lunii si satelitului. Ecuatiile de stare
care exprima dinamica S pe orbita avand P 1n unul din focare sunt urmatoarele (conform fig.
3.13),cu r=rg —Ip ;

I (3.136)
V=Vs-Vp
cu fs, Vs si fp , V pde formele (3.133) si (3.134).
e Ip Ky
L TT
BLOC  |or % ‘
MODELARE CONTROLER | y—f1 | DINAMICA
ORBITA DE ORBITA m,_ (E(E(])?;;’ iﬂ()l[{gl;l)JRl
REFERINTA (3.143). cu 3.133).(3.134),
3.146)+(3_|T51) Ve 4 VAV 540y, (a4 (3.135)
[ [ rf’S ,:r’P rrL
a b

Fig. 3.14. Structura sistemului de control automat al orbitei S
Caracteristicile orbitelor, folosite pentru calculul orbitelor de referinta, sunt : pentru orbita
Pamantului in jurul Soarelui a=1,5x10""m, e=0,0167086, T =365, 256363004 zile; pentru
orbita Lunii in jurul Pamantului a =3, 84748x10% m , €=0,0549006, T =27.554550 zile ;

pentru orbita S in jurul Pamantului a = 2, 4108085x10" m , ©=0,0044833. Pozitiile celor trei

corpuri la momentul initial sunt date in fig. 3.15.

y
I

L . E ® -
SOARE PAMANT LUNA
Fig. 3.15. Pozitiile celor patru corpuri la momentul initial
Controlul orbitei se poate face cu o lege de tip PID. O alta forma a legii de control (conducere)
este de tip neliniar, bazata pe utilizarea unei functii Liapunov V pozitiv definita.
Aceasta poate fi de forma

Vi :%klArTAr+%k2A\/TA\/, (3.137)
cu Ky si Ky constante pozitive.
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Derivand V| in raport cu timpul, se obtine
=l Ar T AV +koN TV . (3.138)

Se inlocuieste in aceasta AV , folosind ecuatiile (3.136), (3.133), (3.134) in care se neglijeazi
termenii care contin la numarator m — masa satelitului;

A\/ =A\/S —A\/p +Uu =(vrs —VS)—(vrp —VP)+U =
=(Vp —V3)+(\/rs —\/rp)+u=aA+aB + U, (3.139)
in care Vg si V,p sunt acceleratiile de referinti ale S si P iar u — acceleratia de comanda;

conform (3.133) si (3.134)
m

. m m
ap=Vp Vg =y —2rg + x———=(r5 -1 )~ 7 s(P—1L)- Z—rp, (3.140)

rs —n| Ire 1| ||rP|

Irs]
. . m Mg m
ag =Vrs _VrP:Z—Lg(rrP_rrL)+ 3P S3rrS_)( - 3(rrS_rrL)- (3-141)
Iree —rec | Iree Ires] Ires = e
Cu acestea, relatia (3.138) devine
Vi =kidr AV +koaV T [u+(ap+ag)]. (3.142)
Alegand comanda u de forma
u=-— 'k‘l Ar —ka ANV —(ap +ag), (3.143)
2
(lege de tip PD in raport cu Ar ), se obtine
Vi = —kokaaV TAV <0, (3.144)

Conform primei teoreme a lui Liapunov [43], dacd V| <0, atunci sistemul neliniar in circuit

inchis este uniform stabil (Ar si AV tind simultan la zero).
Introducéand (3.143) in ecuatia (3.139), sistemul in circuit inchis este descris de ecuatiile
de stare
Ar = AV,
N @149
k
A doua ecuatie (3.145) exprimad faptul ca AV evolueaza aperiodic; in regim stabilizat

k L . e
N — ﬁ Ar — 0. Aceasta conduce la concluzia ca V| poate lua si valoarea zero si, implicit,
213
sistemul neliniar din fig. 3.14 este uniform asimptotic stabil.

Pentru calculul orbitei de referintd se considerd orbita ideald definitd prin elementele
kepleriene p, e (miscarea se presupune pland) cu pozitia initiald a vehiculului spatial S la
perigeu. Parametrul focal p si excentricitatea orbitei eliptice se calculeaza in functie de
semiaxele a si b ale elipsei [64];

2 2
b b
p=— 1-— (3.146)
a’ a2
Ecuatia orbitei de referinta in coordonate polare este de forma (3.17), adica

= 3.147
”r” 1+eCOS(¢ g0) ( )

cu (- anomalia adevarata, iar relatia de calcul a vectorului de referinta este [26]
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ro =[cos(p—@p) sin(p—ep) O]T-||rr||. (3.148)

Pentru calculul anomaliei adevarate, se calculeazd mai intdi anomalia medie
M =(27/T)t,unde T este perioada de revolutie (in care se parcurge o orbitd completa), iar t

- momentul de timp curent. Se calculeazd apoi anomalia excentrica E, rezolvand numeric
ecuatia E —esin E = M prin metoda iterativa Newton. Unghiul ¢ este dat de relatia [71], [26]

E
1+e)tan—
(1+e)tan -

@=2arctan T | (3.149)
—e

Norma vitezei satelitului se calculeaza cu formula de forma (3.26), adica

2 1
= Kyl ———1 3.150
Mo i3 S

iar vectorul viteza de referintd a S cu formula
Vy =[cos6 sin@ 0] |V, (3.151)

T—a

cu @, conform fig. 3.16 [26] exprimat cu formula 8 = ¢ + , @ de forma (3.20) si

2
. . . . 2-2e
obtinut folosind teorema cosinusului in ARSF, o =arccos| ———— -1 ;

w(z_wj ’
a a

Precizam cd in focarul Fi se afla corpul central, pentru S si Luna acesta fiind Pamantul,
iar pentru Pamant, Soarele.

\ y
- m—o
R
f [ S
o \,\ -
ERNR S
‘\"// o /
{7 ) ST
¢ F, 2
‘/,/ (P —4:*9 .
F2 Fi
2ea

Fig. 3.16. Orientarea vectorului viteza de referintd V,

In fig. 3.17.a este prezentat modelul Matlab/Simulink pentru sistemul din fig. 3.14, cu
subsistemele: b) Dinamica sistem : Soare, Pamant, Luna, S; c) Calcul eroare; d) Controler; )
Calcul orbite de referinta, f) PLOT. O parte din aceste subsisteme contin blocuri de tip
MATLAB Function al caror cod este prezentat in anexele A 2.1+ A2.5 dupd cum urmeaza : A2.1

— calculul vectorului de comanda U= F; /m; A.2.2 — modelarea dinamicii celor trei corpuri,

descrisa de ecuatiile (3.133), (3.134), (3.135); A2.3 — calculul vectorului de pozitie Iy ; A2.4
— modelarea orbitei de referinta pentru S, descrisa de ecuatiile (3.146)+(3.151); A2.5 - calculul

28



vectorului de pozitie I'yp .

In fig. 3.18 sunt reprezentate urmatoarele caracteristici : a) orbitele de referinta (cu linie
de culoare rosie) si reald (cu linie de culoare albastra); in figura cele doua orbite sunt suprapuse;
b) evolutia in timp a parametrilor keplerieni ai orbitei; ¢) componentele vectorului Ar ; d)
componentele vectorului AV ; e) si f) - aceleasi caracteristici din fig. c) si d), reprezentate pe
un interval de timp mai mic (120s); g) componentele vectorului de comanda u. Referitor la fig.
3.18.b facem urmatoarea precizare: variatia in timp a parametrilor orbitali se datoreaza
neconcordantei valorilor initiale ale componentelor vectorului de pozitie cu cele ale vitezei
satelitului pe orbita de referintd. Aceste caracterisitici sunt trasate prin rularea scriptului
MATLAB din anexa A3.7 ce interpreteaza fisierele “.mat” populate cu date pe durata simularii
in blocul din fig. 3.17.f.

10 . Pamant
25 T : - P < Satelit

H H H | Orbita de referintd
— — Orbita reala

¥ [m]

\“-‘"'-—a.—___g-'-ﬂ/
25
25 2 15 1 05 0 05 1 15 2 25
x [m] %107
%10 100 . . 5
_ 2412 . : _ : '
E 2afa e e m oAb E : :
® 2408 i i o ;
o 1 2 3 4 5 = ;
" 100 i
x10 0 1 2 3 4 5
10
_ 2413 | x10
E oM ] | 1x 10
o H
E ;
= 0 -
< :
1 1
0 1 2 3 4 5
x10*
] 1
— =
£ E
™0 -0
< <
4 i i i i 4 i i i i
0 1 2 3 4 5 0 1 2 3 4 5
Timp [¢] x10° Timp [s] x10*
2 ! T T 01 . . 02 ! !

1 i L i i 4 i i i i q i i ; ;
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
Timp [s] Timp [s] Timp [s]

Fig. 3.18. Caracteristicile de timp ale sistemului din fig. 3.14 pentru miscarea satelitului pe orbita
eliptica in jurul Pamantului
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3.7. CONTROLUL TRAIECTORIEI DE TRANSFER A S DE LA O ORBITA iN
JURUL PAMANTULUI LA O ORBITA IN JURUL LUNII

Transferul S de pe o orbita in jurul unei planete (ex. Pamant) pe o orbita in jurul unui alt
corp ceresc (ex. Lund) se poate face pe o orbita modelata prin diferite metode, dintre care
amintim: metoda de transfer Hohman, metoda PCA (patched conic aproximation), metoda prin
captura balistica [14].

Metoda PCA aproximeaza traiectoria de transfer prin doua arcuri de orbita (de exemplu
eliptice), asa cum rezultd din fig. 3.19; E; reprezintd orbita in jurul Pamantului, de pe care se

face transferul pe orbita E5 in punctul de injectie S;; E» si E3 sunt orbitele din componenta

traiectoriei de transfer; E4 reprezinta orbita S in jurul Lunii. Raza sferei de influentd a Lunii

se exprima cu formula

m 2/5
f2="p K—Lj (3.152)
Mp
in care I p =384400km este distanta dintre centrele de masa ale P si L, iar mp si m|_ —masele
acestor corpuri; ﬂ:i ; deci rp =66183km.
Mmp 81.3

Daca injectia se produce la perigeul orbitei Eq, atunci AV =0, Vj =V =10.88km/s si
Yo =0 (unghiul dintre vectorul viteza si normala la vectorul fy; Iy =6700km).

Excentricitatea orbitei Eo este

K 2
& = [L+2E,—2, (3.153)
K p
in care E, este energia specificd, iar K, - momentul specific,
2
vée K
E2=7°——'°, Ky = rgVp €0svo: (3.154)
"o

rezultd e, =0.98973.
Semiaxa elipsei E> se exprima cu formula din [14], rezulta a, = 652594 km .

Modulul vectorului de pozitie fj exprima pozitia S fatd de Pamant; conform fig. 3.19,

rlz\/rsz +r22—2r|_pr2 COSA; (3.155)
Alegéand M = 60grad, se obtine Iy ~ 356000 km.
Unghiul ¢ se calculeaza cu formula
o= arcos(%] = arcos (ruv%zlco%j; (3.156)
cu valorile date anterior, se obtine ¢ =9.26 grad .

In fig. 3.19 sunt reprezentate axele orizontald a locului P (perpendiculari pe verticala
locului in punctul S», adica pe vectorul 7) si orizontald a Lunii (perpendiculard pe verticala

Lunii, adica pe vectorul Fy).
Modulul vectorului viteza in punctul S; se calculeaza cu formula

V, = KL(E—i], (3.157)
n a
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cu K| — constanta gravitationald a Lunii, K| =4902.8 km3/ 52 ; se obtine V, =1.276km/s.

Unghiul de pantd 1 se calculeaza cu formula [14]

" =ar0tg[—ezsmv } (3.158)
1+e,cosv

Fig. 3.19. Traiectoria si parametrii miscarii S
unde v este anomalia adevarata
.
rﬁ 1+e,)-1
y=arcos| +—— |, (3.159)
€
rezultd valorile v =166.54 gradsi 7, =80.766 grad.

Timpul de deplasare intre punctele S; si Sy se calculeaza cu formula [14]

a -3/2
iy =(e—esing) -2 | (3.160)
Kp
unde ¢ este anomalia excentrica,
€5 +C0S
¢ =arcos 2“2V (3.161)
l+ecosv

rezultd tjo =49,752h .
Viteza medie a Lunii in jurul Pimantului este V, =1.023km/s. In punctul S,, asupra
satelitului actioneaza viteza \72 si viteza \7m (echivalent cu Luna fixd). Din triunghiul vitezelor,
se calculeaza viteza rezultanta V. In final se obtin valorile y, =57.05 grad , ¥ = 1.359 km/s.
Se calculeaza energia specifica S in punctul Sy
_VE K

E
3 2 r2

(3.162)
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rezultd E3 =0.84936 km? / s? . Momentul specific pe aceasta orbita este
K3 = r2V3 COS 9, (3.163)
rezulta Kg =48920km®/s.

Cu Ej; se calculeaza semiaxa mare a orbitei Es,

ag =L . (3.164)
2E;
se obtine ag =—2886,2Kkm . Excentricitatea orbitei E3 se calculeaza cu formula
2
K
eg=,[l-—>—; (3.165)
Krag

se obtine €3 =13.0432. Valoarea negativa a semiaxei mari (a3) si valoarea supraunitard a
excentricitatii (e3) exprima faptul ca orbita E3 este hiperbolica si nu eliptica. Orbita E4 se
alege o orbita circular, cu a= 3,113x10" m.

Pentru controlul traiectoriei S se foloseste sistemul cu structura din fig. 3.14, in care se
modifica blocul de modelare a orbitei de referinta astfel incat sd se genereze portiunile
corespunzatoare pentru orbitele E», E3, E4. Noua configuratie a blocului “Calcul orbite de
referintd” este prezentata in fig. 3.20. Functia Matlab realizatd pentru calculul traiectoriei de
referinta este prezentatd in anexa A3.6.

In fig. 3.21 se prezinti traiectoria de referintd a S pentru transfer pe o orbita in jurul Lunii
relativ la Pamant, iar in fig. 3.22 aceeasi traiectorie relativ la Luna.

®  Pamant
Orbita Lunii, EL
8
- 10 Orbita de transfer E,,
—— Orbita de transfer E.
¥ E | 3
Es 3 Orbita E,
3t
21 / 1
4
1F -
E2 EL
Lo . '
=

AF 4

2t 4

3r 4

<40 ] 1 ] ] ! ] ] ] ] |

-5 -4 -3 -2 -1 0 1 2 3 4
x[m] <108

Fig. 3.21. Traiectoria S relativ la Pamant

In fig. 3.23 sunt reprezentate urmatoarele caracteristici : a) traiectoriile de referinta (cu
linie de culoare rosie) si reald (cu linie de culoare albastra); in figurd cele doua traiectorii sunt
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suprapuse; b) evolutia in timp a parametrilor keplerieni; ¢) componentele vectorului Ar; d)
componentele vectorului AV ; e) componentele vectorului de comanda u.

- 10? T T T T T [aAd AAL T
5t
ot
5 .
g e,
107 1
-«
< Luna
st Orbita de transfer E,
Orbita de transfer Ea
— Orbita E4
=200 Sfera de influenta a Lunii| |
-2.5 -2 -1.5 -1 0.5 0 0.5
x[m] 108
Fig. 3.22. Traiectoria S relativ la Luna
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b. c.
5000 T T T _ 50
0 n
£
=0 * 5)( 0
>
<
-5000 : : \
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Fig. 3.23. Caracteristicile de timp ale sistemului din fig. 3.14 pentru miscarea satelitului pe
traiectoria de transfer catre Lunad si pe orbita in jurul Lunii
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CAPITOLUL 4

DINAMICA SI CONTROLUL POZITIEI RELATIVE SI AL
ATITUDINII RELATIVE ALE VEHICULELOR SPATIALE IN
CADRUL MISIUNILOR DE RENDEZVOUS

4.1. INTRODUCERE

Operatiunile de rendezvous, andocare (cuplare) si acostare sunt esentiale pentru misiunile
efectuate in spatiul cosmic, care implicd mai multe module, sateliti sau nave spatiale. Aceste
misiuni presupun diferite operatiuni: de asamblare pe orbitd a unor astfel de vehicule; de
aprovizionare a platformelor / statiilor spatiale; de transfer de echipaje; de reparare pe orbitd a
navelor spatiale; de recuperare a unor module pentru aducerea lor pe Pamant; de recuplare a
unor sonde cu modulele orbitale dupd coborarea pe suprafata unei planete. Prima astfel de
operatiune de intalnire si andocare intre doua vehicule spatiale a fost efectuata in luna martie
1966 si a fost realizatd prin comandd manuald; unul dintre cele doud vehicule a fost pilotat de
echipajul uman format din astronautii Neil Armstrong si Dave Scott, iar cel de-al doilea vehicul
(Agena) fara echipaj. Mai tarziu, in luna octombrie 1967, s-a desfasurat o operatiune de cuplare
automata a doud vehicule sovietice Cosmos 186 si 188 [35]. Preocupari ale Agentiei Spatiale
Europene privind tehnologiile si tehnicile de cuplare a vehiculelor spatiale au debutat Tn anul
1980.

Procesul de rendezvous, de andocare sau de acostare consta 1n efectuarea unor manevre
orbitale de aducere a vehiculului urmaritor in apropierea si, apoi, jonctionarea (cuplarea) cu
vehiculul tinta. In ultima etapa (aceea de jonctionare) parametrii liniari si unghiulari (pozitie,
vitezd, acceleratie) ai vehiculului urmadritor trebuie sa tinda catre cei ai vehiculului tinta.

4.2. MODELE ALE DINAMICII VEHICULELOR URMARITOR (C), TINTA (T)
SI ALE DINAMICII RELATIVE (C FATA DE T)

In fig. 4.1 sunt reprezentate triedrele de referintd (OX;Y;Z; - inertial cu originea in centrul
Pamantului; CX.Y.Z. - triedrul legat de vehiculul urmaritor, cu originea in centrul sau de masa
C; TX;YiZ; - triedrul legat de vehiculul tintd, cu originea in centrul sdu de masa T). Aceste
triedre sunt notate simplificat respectiv cu i, 7¢, Tt . In aceeasi figura sunt evidentiati vectorii
de pozitie Ig, Iy, I, Fpt, T, vectorii quaternioni g, G, e (care evidentiaza atitudinile
vehiculelor C, T raportate la triedrul inertial Tj si, respectiv, atitudinea relativa a vehiculului C
fata de vehiculul T), vitezele de translatie V, Vi, V, si vitezele unghiulare de rotatie @, @
ale triedrelor T si Tt (vehiculelor C si T) in raport cu triedrul inertial 7j, respectiv viteza
unghiulard relativa a triedrului T¢ fatd de Ty. P este un punct fix in raport cu vehiculul T,

reprezentand pozitia in care se doreste sa ajunga vehiculul urmadritor.

In continuare se vor folosi vectorii algebrici corespunzatori celor geometrici din fig. 4.1,
toti acestia avand dimensiunile (3x3).

Pozitia vehiculului C si atitudinea triedrului 7¢ legat de acesta relativ la triedrul inertial

T sunt descrise de ecuatiile cinematice
e =Ve —aore 4.1)
Ge = F(Ac ), (4.2)
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cu F(qc) - functie de forma [96]

1 1
F(qc)=§[l3x3+qé +0clc —5(1+q§qc)l3x3} (43)
0 -wg o 0 -0z G2
ol =| o 0 -, =] 03 0 —Qc |, (4.4)
—Wep W] 0 —Oc2  Ca1 0

unde @, ®yp, @3 sunt componentele vitezei unghiulare de rotatie @; a vehiculului C (in
jurul axelor triedrului 7; ) relativ la triedrul inertial si, similar, Q¢1, Qc2, 0c3 - componentele
vectorului quaternion (g, care exprimd atitudinea vehiculului C (triedrului 7;) relativ la
I I

triedrul inertial; @ =[wy @2 @3] i G =[dx G2 U3

Fig. 4.1. Triedrele de referinta, vectorii de pozitie, vitezele de translatie si de rotatie ale C gi T

Dinamica vehiculului C relativ la triedrul inertial 7; este descrisa de ecuatiile de echilibru

al fortelor si cuplurilor ce actioneaza asupra acestuia,

M (\/C +w§VC) — F,+F,, (4.5)

Je@e + @I, = Mg + p*F +My, (4.6)

in care: M, si J. sunt respectiv masa si matricea momentelor de inertie ale C raportate la
triedrul 7;, F.— vectorul fortelor de comanda si M;— vectorul momentelor de comanda
aplicate vehiculului C, p— vectorul de pozitie al punctului de aplicatie al fortei F. fata de
centrul de masa C, iar Fpsi M ,— vectorii forta si moment perturbatoare.

Similar, pentru vehiculul tinta, ecuatiile cinematice si cele de echilibru al fortelor si
cuplurilor sunt respectiv

ft :Vt —wtxrt 5 (47)

Gt = F (q¢ ) ot » (4.8)
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m, (v't + @V, ) -0, (4.9)

Jiéx + o Jpen =0; (4.10)
0 -a&3 @

of =| o3 0 -y, (4.11)
—op @y 0

F ( qt) este de forma (4.3), m; si J; sunt masa si matricea momentelor de inertie ale T raportate

la triedrul T; .

Quaternionul care exprima atitudinea relativa a vehiculului C fata de vehiculul T se
exprima cu formula [86]

0t (0d g 1)+ 0c (1-a & )20

Qe = ; (4.12)
1+ o e + 201 G
iar matricea de rotatie a triedrului
di-odae) g v
R=laa- 5 0+ (%], (4.13)
(1+qe qe) (1+qe qe)

Ecuatiile cinematice 1n variabilele relative (ecuatiile vehiculului C fatd de vehiculul T)
sunt urmatoarele

fo =Ve — ety , (4.14)

qe:F(qe)we. (4.15)

Ecuatia de echilibru a fortelor (4.5) se poate exprima in variabile relative dupa cum
urmeaza. Se exprima vectorii fy, Vg si @g de formele [2]

e =rc—Rrp, Ve =V —RV,, @, =0, —Rey . (4.16)

In concluzie, ecuatiile cinematice si dinamice in variabile relative sunt (4.14), (4.15),
(4.19) si (4.20).
Conform fig. 4.1,

I’p:rt+rpt,Vp :Vt+(!)t><rpt. (421)

4.4. PROIECTAREA LEGII DE CONTROL ADAPTIV NELINIAR A POZITIEI
RELATIVE SI A LEGII DE CONTROL ADAPTIV NELINIAR A
ATITUDINII RELATIVE ALE VEHICULULUI C FATA DE VEHICULUL T

Se decupleaza modelul dinamic al pozitiei relative de modelul dinamic al atitudinii
relative a vehiculului C fatd de vehiculul T. Pentru vehiculul C raman valabile ecuatiile
(4.1)+(4.4) 51 (4.6), dar se modifica ecuatia (4.5) in care se ia in consideratie si forta de gravitatie
a Pamantului; (4.5) devine

M (vc TV + ,ucrc)=FC +Fy, (4.58)
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3 o y . A . <A . .
, x - constanta gravitationald a Pamantului (notatd in primul capitol cu K ).

cu pe = z/|re
Pentru vehiculul T raman valabile ecuatiile (4.7), (4.8) si (4.10), dar se modifica ecuatia (4.9);
(4.9) devine

m (Ve + ¥ + ) =0, (4.59)

cu =y / ”rt ||3 De asemenea, raman valabile relatiile (4.21).

Notand cu R; —matricea de rotatie a triedrului 7; fata de triedrul 7;, cu R; —matricea de
rotatie a triedrului 7; fata de triedrul 7; si cu R —matricea de rotatie relativa a triedrului 7

fata de triedrul 7;, se exprima relatia

Re =R'R.: Ry =Ry ; (4.60)
Rc si Ryverifica ecuatiile

R. =-@R;, R =Reo ; (4.61)

Ri =—o{ R, R =R . (4.62)

Cu aceste precizari, relatiile (4.16) devin
fo =T —Re Iy, Ve =V —Rg V), @ =g —RJ . (4.63)

Inlocuind (4.63) in (4.1) si (4.58) si folosind relatia

Fp =Vp—xry, (4.64)
se obtin ecuatiile
fe =Ve —'rg, (4.65)

ecuatia (4.65) este chiar ecuatia (4.14), iar ecuatia (4.66) difera de ecuatia (4.19) prin aparitia
termenului uf; si substituirea matricei R cu matricea R(;r . Se inlocuieste 1n (4.66) R;_\/'p

procedand ca in relatiile (4.22), (4.24) si (4.25), cu RJ in loc de R, folosind relatia (4.59) in

locul relatiei (4.9), relatia (4.63) in locul relatiei (4.16). Cu acestea, ecuatia (4.66) devine (4.27),
cu

2
T T
g=ocVe J{(wc _we)x} Re rpt + el + 14 Re Tt — 4 (rc—re); (4.67)

N se exprimad cu (4.30), in care R devine R,;r , nn devine @ =@;—w, si n* devine

X

o =(w,—wg) .
Modelul dinamic al atitudinii relative a vehiculului C fata de vehiculul T este descris de
ecuatia (4.28), N, de forma (4.31), in care R se substituie cu ReT , ncu O si g* cu .

Ecuatia lui Qg (4.15) rimane valabila, cu F(qe) de forma (4.3), in care ¢ devine Q.

In concluzie, dinamica pozitiei relative este descrisa de ecuatiile (4.14) si (4.27), iar
dinamica atitudinii relative este descrisa de ecuatiile (4.28) si (4.15), cu precizarile mentionate.
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Pentru proiectarea controlerului de pozitie, se alege functia Liapunov pozitiv definita [93]

1. 7T 1 T 1 -» 1 -
Vi ==K¢ly I +=m.epe, +——MmMs +—9p; 4.68
12ree20pp2kmc2kp ( )
ep =Ve +0ple, (4.69)

cu M, =m;—M.(M, —masa reald si M, —estimata acesteia), & p=0p-— 5 p( 5 p — estimata
normei & D definita ca o limitd superioara a normei sumei (Fp + nl) din ecuatia (4.27));

Structura sistemului de control a pozitiei relative si a atitudinii relative a vehiculului C
fata de vehiculul T este data in fig. 4.5.

In fig. 4.6 este dat modelul construit in mediul de simulare Matlab/Simulink pentru
sistemul din fig. 4.5, iar in fig. 4.7 — caracteristicile dinamice ale acestui sistem. In anexa A4.2
sunt date functiile Matlab aferente blocurilor din fig. 4.6.

[’
I
F @n, |
—
) R .
M, 42. g
@6 |
] o,
oy TM
<_J (s ¢
(4.4)
CONTROLLER ADAPTIV NELINIAR ®
POZITIE RELATIVA e I
T, E r,
" . (4.14), v
L »|(4.69) £ I (4.27) g
e ~ »
glETg 7Y 430y
8 0,
€ Ol 75) |2 4 3 LY
N e K [TH D)) l4.67)| R, H@.11)
P m[ (Dc
te , )
mc w,
CONTROLLER ADAPTIV NELINIAR ~r (41D = (4.60) |

ATITUDINE RELATIVA

o o F

Ay

>

e~

MP
(4.95) M

(4.89) S
> (4.91) ¢ (4.90) V, (4.28) 0,
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Fig. 4.5. Structura sistemului constituit din subsistem de control adaptiv neliniar a pozitiei relative si
subsistem de control neliniar a atitudinii relative a vehiculului C fatd de vehiculul T
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4.5. ECUATIILE DE MISCARE RELATIVA TSCHAUNER - HEMPEL

Pentru deducerea ecuatiilor care descriu miscarea relativa a corpului (vehiculului) C fata
de corpul T se foloseste fig. 4.8; corpul T (vehiculul tintd) se deplaseaza pe orbita eliptica cu
Pamantul situat in unul din focarele elipsei; miscarea relativa este raportata la triedrul orbital
local, cu originea in centrul corpului T, cu axele orientate astfel Ty — antinormala la planul
elipsei, Tz — orientata spre centrul Pamantului (O) si Tx — orientata astfel incat sa completeze

triedrul rectangular drept Txyz . Vectorul de pozitie relativa este Ty ;

fo=xi +yj+2zk (4.96)

cui, j, k —versorii axelor triedrului Txyz.

C

Fig. 4.8. Elementele geometrice ale miscarii celor doud corpuri
Scazand intre ele ecuatiile (4.97) s1 (4.102), rezultd ecuatia miscarii relative a vehiculului
C fata de vehiculul T;

.
iy = — 1 re_snft |'|f§ f | +ac +agp — . (4.103)
It

Proiectand ecuatia (4.104) pe axele triedrului orbital local al vehiculului T (Txyz), cu

(4.108)+(4.113), se obtine sistemul de ecuatii diferentiale, ce descrie miscarea relativd a
vehiculului urmaritor C fata de vehiculul tintd T (ecuatiile Tschauner-Hempel) [110], [113]

).(.:(wZ _kw3/2)x+2a)z'+a')2+acx’

y:_ka)3/2y+acy, (4.114)
'Z':(a)2 +2ka)3/2)z—2a))'(—a')x+acz;

s-a facut aproximarea agy = ay, . Deoarece singura aproximare (ipoteza) care s-a facut este

[rell>> e

, ecuatiile (4.114) sunt valabile atat pentru orbite eliptice, cat si pentru orbite

circulare (orbite cu excentricitate arbitrard).

4.6. CONTROLUL OPTIMAL AL POZITIEI RELATIVE FOLOSIND
METODA H

Se exprima modelul dinamicii relative descris de ecuatiile (4.114) sub forma ecuatiei de
stare. Astfel, notand cu X (t)—vectorul de stare, cu @ —vectorul de comanda si cu a p— vectorul

perturbatiilor,
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x(t)=[x(t) y(t) z(t) x(t) y(t) 2(v)]",

ac (1) =[x (1) gy (1) ac ()] . (4.115)
T

ap (t)= [apx (t) apy (t) 2z (t)] ,
ecuatia de stare a dinamicii relative este

X(t)=A(t) x(t)+ B (t)ac (t)+Bp (t)ay (t) (4.116)

Notand cu Yy (t) = |:X (t) y (t) z (t )]T —vectorul de iesire al sistemului dinamic, ecuatia

stare—iesire este

y(t)=C(t)x(t)+ Dy (t)ap(t). (4.117)
Conform (4.115), din (4.114) rezulta ecuatiile de stare
X =X,
X2 =Y,
X3 =1,
>'<4=(92—kés/z)x+éz+292+acx+apx, (4.118)

%5 = —k0%¥2y +ag, +ay,,
Xg :—éx+(92 +2k¢9'3/2)z—20'>'<+aCZ +ap,

si cu acestea, prin identificare cu (4.116), se deduc matricele respective

A(t){%x3 ngs} , B; =B, {OSX?’} (4.119)
A A l3x3
6% —k63/? 0 0 0 0 20
A = 0 —kd3/2 0 A= 0 0 0] (4.120)
-6 0 6%+2k6%? —20 0 0
Pentru
y(t)=[x(t) y(t) z(t)]T, (4.121)
prin identificare cu ecuatia (4.117), rezulta
C(t) :[cliz gziﬂ D, =B =B,. (4.122)

Structura sistemului de control optimal este cea din fig. 4.16.

[ (0)

a,(1)=a,(0) | pamica | x(6) _@i@

(4.241)

~K(0)

Fig. 4.9. Structura sistemului de control automat a dinamicii relative, cu lege de control de tip H..

A
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In fig. 4.17 este dat modelul Matlab/Simulink, iar in fig. 4.18 sunt prezentate
caracteristicile dinamice obtinute pentru sistemul din fig. 4.16. In anexa A4.4 sunt date functiile
Matlab aferente blocurilor din fig. 4.17.
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Fig. 4.11. Caracteristicile dinamice ale sistemului din fig. 4.16
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CAPITOLULSS

PLATFORMA HW/SW PENTRU SIMULAREA DINAMICII SI
CONTROLUL ZBORULUI UNEI RACHETE PURTATOARE

5.1. PREZENTARE GENERALA A PLATFORMEI EXPERIMENTALE

S-a realizat o platforma HW/SW (Hardware/Software) avand drept scop controlul
traiectoriei modelului virtual al unei rachete purtatoare prin intermediul unui controller numeric
experimental ce implementeaza o lege de control adaptiv bazata pe conceptul inversarii
dinamice si al retelelor neuronale. Sistemul, prezentat in fig. 5.1, este compus din doud
componente HW/SW:

de tip lansator (racheta purtatoare);

care implementeaza legea de control proiectata.
Comunicatia intre cele doud componente se realizeaza prin intermediul unei conexiuni ethernet
directe folosind un protocol simplu peste TCP/IP.

Raspberry Pi
Single-Board
Computer

A

<

Direct Ethernet Connection

Mini PC

1

L]

Fig. 5.1. Vedere de ansamblu a platformei experimentale

un computer pe care ruleaza un simulator software pentru dinamica vehiculului spatial

o unitate de control SBC (single-board computer — Raspberry Pi) cu software dedicat

Pentru dezvoltarea simulatorului software care implementeazd dinamica unui vehicul
spatial (racheta purtdtoare) se foloseste limbajul de programare Java impreuna cu mediul de
dezvoltare Eclipse.

r T e P T*=
Implementare pe Raspberry Pi K BLOC
| —*{ IDENTIFICARE =
| — g
A B ‘
|
| ol
| T e~
H, () . ¢ | Tmplementare pe PC|
y :lq V.= ‘ | |
4 ¢
MODEL DE ‘ ‘ N ({\ P | i
REFERINTA N € COMPENSATOR | v, | | Xe N Vo 5 s
| = +@ DINAMIC p“@y +® - /7,'1—| e ™ DINAMICA ,
| y o LINTAR < N RACHITE : ®
I ‘ | y=q
| \
| uk
|
| . 40
|
| ¢ [oBSERVER | g " o / wr
| | i [T EPR
I CONTROLER ADAPTIV
|

Fig. 5.5. Structura sistemului de control adaptiv al atitudinii rachetei de lansare

Pentru controlul atitudinii rachetei, exprimata prin vectorul quaternion (, se foloseste conceptul

inversdrii dinamice; legea de control contine in principal doud componente: una de tip PD
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(proportional-derivativ) si una adaptiva, modelata de o retea neuronald NN.. Sistemul de control
adaptiv al atitudinii are structura din fig. 5.5 [17][18][65], avand in componenta un model de
referinta (filtru de comanda), un compensator dinamic liniar, un observer (estimator) de stare si
o retea neuronald. Controllerul, ce este prezentat in detaliu 1n capitolul 1 si in lucrarea [18], este
supus discretizarii si implementat in SIMULINK eliminand blocurile continue si inlocuindu-le
cu echivalentul discret.

5.2. DEZVOLTAREA SIMULATORULUI SOFTWARE PENTRU DINAMICA
UNEI RACHETE PURTATOARE

Se implementeaza, folosind limbajul de programare Java, un simulator software pentru
dinamica vehiculului spatial de tip lansator (rachetd purtatoare) a carei modelare a dinamicii a
fost prezentata in lucrarea [17]. De asemenea, in dezvoltarea si elaborarea arhitecturii orientata
obiect s-a tinut cont de rezultatele obtinute in lucrarile [9][10] precum si de modelele standard
ESA descrise in [32] si de lucrdri de referintd in domeniul dinamicii zborului vehiculelor
spatiale [99][95].

Aplicatia Java primeste prin interfata Ethernet a computerului un pachet de date ce
contine comanda (vectorul de intrare), integreaza ecuatiile dinamicii si furnizeaza prin aceeasi
interfatd Ethernet un pachet de date ce contine vectorul de iesire (pozitia, viteza liniara, viteza
unghiulara si atitudinea rachetei reprezentatd prin vectorul quaternion).

Perioada de esantionare este stabilitd la 0.02s. Intrucét nu exista constrangeri de timp real
nu se garanteaza respectarea perioadei de esantionare, iar raspunsul controlerului este declansat
de fiecare data de primirea unui pachet de date de la simulator. O parte din datele necesare
simularii sunt furnizate printr-un fisier de configuratie, cealaltd parte (si anume parametrii
rachetei) sunt hard-codate (implementate direct in codul sursa al software-ului), si incluse in
anexe, tinand cont de datele disponibile despre lansatorul Ares I [30][33].

Fisierul configuratie este un fisier text ce contine pe fiecare linie fie un comentariu, marcat
cu caracterul ,.#” la Inceputul liniei, fie informatie de tip cheie = valoare; unde cheie este un
parametru configurabil folosit in simulatorul dinamicii vehiculului spatial. Principalii
parametrii continuti sunt cei necesari pentru conectarea la placa Raspberry Pi gi pornirea
aplicatiei de control, durata simuldrii, locatia si data lansarii rachetei purtatoare (latitudine,
longitudine, altitudine, data si ora in standardul UTC — timpul universal coordonat). Continutul
fisierului de configuratie folosit este prezentat in anexa AS5.1.

Pentru implementarea aplicatiei Java se foloseste Java SE Development Kit 8 [47]
impreuna cu mediul de dezvoltare Eclipse IDE for Java Developers [31]. De asemenea se
folosesc urmatoarele biblioteci Java open source:

- Orekit - furnizeazd componente necesare dezvoltarii de aplicatii software in domeniul
dinamicii zborului [78]; este folosita pentru transformari de coordonate, definirea
sistemelor de referinta, calculul fortelor perturbatoare;

- Hipparchus — contine suport pentru componente matematice ce nu sunt incluse in
limbajul Java [45]; este folosita pentru integrarea ecuatiilor diferentiale si operatii de
interpolare;

- Jsch— oferd componente pentru conectivitate SSH (Secure Shell) cu dispozitive de retea
[51]; este folosita pentru pornirea si oprirea aplicatiei de control de pe placa Raspberry
Pi.

- JfreeChart — ofera componente pentru crearea de grafice 2D interactive sau non-
interactive [48]; este folosita pentru desenarea graficd a unor caracteristici dinamice.

- Jzy3d — ofera componente pentru crearea de grafice 3D [52]; este folositd pentru
desenarea grafica a traiectoriei rachetei in sistemul de referinta topocentric cu centrul in
punctul suprafetei terestre reprezentat de platforma de lansare.

Ecuatiile diferentiale folosite la implementarea dinamicii rachetei purtitoare sunt cele
dezvoltate si prezentate in capitolul 1 si lucrarile [17][18][65]. Cu acestea se obtine acceleratia
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liniara 1n sistemul de coordonate inertial (5.1), acceleratia unghiulara in triedrul racheta (5.2) si
derivata atitudinii reprezentata de quaternionul unitate (5.3).

Aceste ecuatii se integreaza folosind clasa DormandPrince853Integrator din cadrul

bibliotecii Hipparchus[45]. Configurarea si utilizarea acesteia se prezinta in anexa AS5.2.

In legatura cu obtinerea si calculul unor parametrii din ecuatiile (5.1), (5.2), (5.3) se fac

urmatoarele precizari:

Jx ., Oy, g7 - reprezintd componentele acceleratiei gravitationale, calculata ca suma a

componentei newtoniane (obtinutd din legea atractiei universale) cu cea a campului
gravitational terestru (schimbari in forta gravitationald datoratd ne-sfericitatii si ne-
omogenitatii Pamantului). Cele doud componente sunt calculate cu ajutorul facilitatilor
oferite de biblioteca orekit [78] extinzand clasa orekit NewtonianAttraction respectiv
clasa HolmesFeatherstoneAttractionModel conform anexelor A5.3 si A5.4.

acceleratia datoratd prezentei atmosferei se exprima extinzand clasa DragForce din

biblioteca orekit cu anexa AS5.5. Viteza rachetei fatd de fileurile de aer (\7m) se
calculeaza folosind transformarile de coordonate oferite in orekit. Din aceasta se obtine

2
. . . 1V 1 V . .
presiunea dinamica Q = E Tm = E pCZI\/l 2, M = Tm, in care: p—densitatea aerului
si C — viteza sunetului la altitudinea de zbor, iar M — numarul Mach. Suprafata S =
36m? care rimane constant pe toata durata zborului. In anexa A5.6 se prezinti valorile

folosite pentru: Cy, Cy, C;— coeficientii acrodinamici ai fortelor axiald, laterald si

normald la directia axei vitezei Vi, si CY si C€ — pantele curbelor ce exprima

dependentele coeficientilor C; si Cy de unghiurile de incidenta si, respectiv, de derapaj

. Vinz Viny D o o
(a si ), a=arctg—=, [ = arctgv—. Coeficientii aerodinamici sunt definiti in
mx m

functie de numdrul Mach si se obtin prin interpolare folosind clasa creatd
EngineeringParameterProfile (anexa AS5.7) care foloseste interpolatorul liniar
LinearInterpolator din biblioteca Hipparchus [45];

sistemul de coordonate inertial folosit este EME2000;

profilul fortei de tractiune T 1in functie de timp este prezentat in anexa A5.8; masa se

obtine din ecuatia diferentiala M =— , considerdnd impulsul specific gy =237s,

sp-90
si acceleratia gravitationald standard ¢g=9.80665m/s>. masa initiald a rachetei se
considera 895840 kg;
matricea momentelor de inertie J se considera patraticd cu Jyy, Jyy J,; definite ca

functie de masa dupd cum se ilustreaza in fig. 5.6.

6 8 8
5 x10 4 =10 4 x10
— 15 T 5 5
(3] o™ o™
E E E
o 1 [=)] [=2]
= = =
% n2 N2
— 05 - -
0 1 1
0 50 100 0 50 100 0 50 100
Timp [s] Timp [s] Timp [s]

Fig. 5.6. Componentele matricei momentelor de inertie J

Pentru densitatea atmosferica si viteza sunetului ca functie de altitudine se foloseste
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modelul standard US 1976 oferit in [98] sub forma de tabele de valori. Valorile pentru densitatea
atmosferica si viteza sunetului se obtin apoi prin interpolare liniara (fig. 5.7). Se implementeaza
clasa USStandardAtmosphere1976 (anexa AS5.9).

340 1.4
T 99 P 2
EmIN 7N 212\
‘m 300 S > 1.0}
- E \
% 280 . Zos ||
5 260 Sos| Y
] Il A
H 240 B 04 N
[l B A
= 220 o 02 \
200 0.0 T
0 20,000 40,000 60,000 80,000 0 20,000 40,000 60,000 80,000
Altitudine [m] Altitudine [m]

Fig. 5.7. Viteza sunetului si densitatea atmosferica in functie de altitudine

Diagrama de secventa din fig. 5.12 descrie intreaga functionare a simulatorului software
creat, de la momentul apdsarii butonului ,,Run” pana la terminarea executiei, Impreuna cu
aplicatia de control care va rula pe hardware-ul Raspberry Pi.

Aplicatia este construitd pe trei fire de executie: un thread principal (main) care creeaza
elementele de interfata grafica si logger-ul si gestioneaza alegerea fisierului configuratie, iar la
apasarea butonului ,,Run” creeaza thread-ul ,,Run” (implementat de metoda runSimulation din
clasa LVDS) din fig. 5.12. Acesta citeste fisierul configuratie, creeaza si porneste thread-ul
»Server”, apoi deschide o sesiune SSH catre placa Raspberry Pi si lanseaza aplicatia de control
de pe aceasta; se plaseaza apoi intr-o stare de asteptare pana la terminarea executiei thread-ului
,Server”, dupa care inchide aplicatia de control si conexiunea cu placa Raspberry Pi. In fig.
5.13 se prezinta algoritmul pentru threadul principal ,,main”, respectiv threadul ,,run”, iar in fig.
5.14 este redatd diagrama de clase pentru firele de executie create.

--main

.creare elemente interfata grafica

.asteapta selectarea unui fisier configuratie si apasare buton “Run”
daca s-a apasat butonul “Run”

| .creaza si demareaza thread-ul Run
|--#

--run

| .citeste configuratie

| .demareaza thread-ul server TCP/IP

| .creaza obiectul RaspberryPiController
| .demareaza aplicatia de control

| .asteapta terminarea threadului server

| .inchide aplicatia de control
| .inchide conexiunea SSH

Fig. 5.13. Algoritmul pentru Main si thread-ul ,,Run”

Threadul server, implementat in clasa ,,LaunchVehicleDynamicsSimulatorServer”:

- construieste starea initiald si mediul de simulare (sistem inertial EME2000, scala de
timp UTC, planeta Pdmant definita ca un elipsoid conform WGS84, pozitia initiala conform cu
coordonatele din fisierul configuratie, viteza este zero in triedrul de lansare, iar atitudinea
initiald calculata astfel incat racheta este cu varful catre zenit, gravitatia PAmantului este definita
conform standardului WGS84, pentru potentialul gravitational se foloseste grad = ordin = 8 cu
coeficientii eigen-6s si modelul Holmes-Featherstone implementat in biblioteca orekit;
atmosfera folosita este cea construita in USStandardAtmospherel976);

- urmeaza algoritmul prezentat in fig. 5.15 prin care se stabileste conexiunea cu placa

47



Raspberry P1i si integreaza ecuatiile diferentiale ale dinamicii tindnd cont de comanda primita.
N Main . e
-t- Simulator dinamica
|
Creare
Logger

|
creare
Interfata
| Grafica

apasare buﬂon
‘Run” |

....... >
:
Da citeste
isier configuratie
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|
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Fig. 5.12. Diagrama de secventa

.asteapta stabilirea conexiunii
.codifica si trimite s la momentul t =0
executa
| .citeste fluxul de intrare
| .decodifica comanda primita
| .integreaza ecuatiile dinamicii pe intervalul [t..t + At],
| avand ca intrare vectorul de stare curent si comanda
primita
| .starea curenta devine starea calculata anterior
| .trimite starea curenta pe fluxul de iesire
| .salveaza starea curenta in lista de stari
|--cat timp t <t final
.inchide conexiunea
.genereaza grafice si exporta fisier cu parametrii zborului
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Fig. 5.15 Algoritmul pentru functia 7un a clasei LaunchVehicleDynamicsSimulatorServer

Pentru schimbul de pachete de date intre cele doua subsisteme se implementeaza un canal
de comunicatie bazat pe un protocol simplu peste TCP/IP. Codificarea pachetelor de date este
prezentata in fig. 5.16 pentru vectorul comanda, respectiv fig. 5.17 pentru vectorul de stare (care
coincide cu cel de iesire).

Parametru | contor M, ) , 8,
Tip date double
Lungime | 8bytes \ 8bytes | 8bytes \ 8bytes

Fig. 5.16. Formatul pachetului de date pentru vectorul comanda

Parametru | X |Y |Z (Vs |\ Vy | Vz |q¢ |q1 |q2 |q3 | @ ® ® m

X y z

Tip date double
Lungime 14 x 8bytes

Fig. 5.17. Formatul pachetului de date pentru vectorul de iesire

Clasa principala care implementeazd obiectul racheta este LaunchVehicle; aceasta
contine informatiile despre structura rachetei (masa, dimensiuni, coeficienti aerodinamici,
matrice de inertie etc. ) prin atributul spacecraftBody de tip LaunchVehicleBody, ecuatiile
dinamicii prin atributul dynamics de tipul LaunchVehicleDynamics, starea initiala, ultima
stare calculata, lista tuturor starilor trimise catre controler. Acestea sunt ilustrate in fig. 5.18.

Conditiile initiale (¢ = Os) folosite la integrarea ecuatiilor diferentiale ale miscarii (5.1),
(5.2), (5.3), se calculeaza considerand locatia de lansare furnizata de fisierul de configuratie din
anexa AS.1.

5.4. PROIECTAREA CONTROLERULUI DISCRETIZAT iN SIMULINK

Se creeazd un nou model SIMULINK si se selecteazd solver-ul discret (fard stéri
continue) cu pas fix de 0.02s. Acesta trebuie sa coincida cu perioada de esantionare cu care este
trimisa starea vehiculului spatial calculatd de simulatorul dinamicii acestuia. Timpul de stop se
alege ,,inf”, Intrucat orice intarziere in comunicatia dintre cele doua subsisteme (controler si
simulator dinamica) ar duce la terminarea prematura a aplicatiei de control. Sarcina inchiderii
aplicatiei controlerului revine astfel simulatorului de dinamica, care la finalizarea simularii va
trimite o comanda ,,kill” prin protocolul ssh.

Se elaboreaza modelul SIMULINK al aplicatiei pentru controlul atitudinii rachetei
purtatoare, exprimata prin cuaternionul ¢g. Controlerul foloseste conceptul inversarii dinamice
si are 1n principal doua componente: una de tip PD (proportional-derivativ) si una adaptiva
modelata de o retea neuronala.

In elaborarea controlerului se utilizeazi arhitectura de control proiectatd, implementat si
testatd in mediul MATLAB&SIMULINK care a fost prezentata in capitolul 1 [18][65]. Se tine
cont insd cd pentru a putea genera cod dedicat platformei hardware in implementarea
controlerului nu sunt permise folosirea de stdri continue, prin urmare se vor folosi functii de
transfer si blocuri integratoare discrete din biblioteca Simulink/Discrete [27][106].

Aplicatia de control este compusa din doud componente (blocuri SIMULINK), dupa cum
se observa in fig. 5.26 : una care gestioneaza comunicatia prin protocolul TCP/IP cu simulatorul
dinamicii vehiculului spatial §i una ce reprezintd efectiv legea de control care elaboreaza
comanda pe baza iesirilor sistemului controlat (modelul virtual al rachetei purtitoare). In fig.
5.26 este prezentat modelul SIMULINK al aplicatiei de control al atitudinii rachetei purtdtoare.

Geometria de zbor este descrisa de o traiectorie parabolicd, obtinuta aplicand o rotatie de
unghi 9 fata de atitudinea initiald in jurul unei axe date. Variatia acestui unghi in timp este data
in fig. 5.29, iar modul de calcul in anexa A5.19.
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5.6. REZULTATE EXPERIMENTALE

Se ruleaza aplicatia pentru simularea dinamicii rachetei purtitoare cu fisierul de
configuratie ,,Flight config 1.txt” din anexa A5.1. Intrucat cheia ,,controller.board.app” are
valoarea ,,LaunchVehicleAdaptiveController.elf” la pornire aplicatia lanseaza si executabilul
,,LaunchVehicleAdaptiveController.elf” din directorul ,/home/pi” al SBC Raspberry Pi. In
timpul simularii In interfata grafica se afiseazd mesajele aferente Logger-ului: starea conexiunii,
initializarea fluxului de intrare/iesire, durata simularii, momentul lansarii, precum si altitudinea,
latitudinea, longitudinea si numarul Mach la fiecare Ss .

Dupa terminarea simularii (fig. 5.32) in interfata grafica se gasesc afisate urmatoarele
mesaje din fig. 5.33.

Fisierul ,,ParametersController.dat” din locatia /home/pi de pe placa Raspberry P1i, care
contine evolutia in timp a parametrilor Inregistrati in timpul simuldrii, se recupereaza folosind
comanda getFile in consola MATLAB ca in fig. 5.34. De asemenea aplicatia Java genereaza un
fisier FlightData.dat (cu parametrii zborului).

Apeland functia MATLAB plotParametersControllerLV cu argumentele './Parameters-
Controller.dat' si './FlightData.dat', ce reprezinta calea relativa a celor doua fisiere, (functie data
in anexa A5.21) se genereaza caracteristicile de timp din fig. 5.35.
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Fig. 5.35.a. Vectorul quaternion unitate (valoarea Fig. 5.35.b. Vectorul quaternion eroare

impusa si iesirea actuald a sistemului)
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CAPITOLUL 6

CONCLUZII SI CONTRIBUTII

Mai jos sunt mentionate contributiile aduse in lucrarea de fata:

Deducerea ecuatiilor neliniare ale dinamicii rachetei purtdtoare, liniarizarea acestora
relativ la miscarea neperturbata si obtinerea ecuatiei vectoriale liniare de stare (1.82) in
care vectorul de stare este alcdtuit din componentele vectorului vitezelor de translatie
dupa axele triedrului rachetei, vectorului coordonatelor in sistemul de referintd inertial,
vectorului vitezelor unghiulare de rotatie in jurul axelor triedrului legat de rachetd si
vectorului quaternion unitate.

Proiectarea sistemului cu structura din fig. 1.5 pentru controlul adaptiv al atitudinii
rachetei purtdtoare folosind conceptul inversarii dinamice si o retea neuronald, pentru
calculul componentei adaptive a legii de control; s-a construit modelul din fig. 1.6 in
mediul de simulare Matlab/Simulink. Caracteristicile dinamice ale acestui sistem sunt
reprezentate grafic in fig. 1.7 si fig. 1.8.

Proiectarea sistemului de control optimal al zborului rachetei din fig. 2.2 cu legea de
comanda obtinutd de forma (2.162), respectiv (2.163); cu aceasta, folosind modelul
Matlab/Simulink din fig. 2.3, se obtin caracteristicile de timp din fig. 2.4 si traiectoria
rachetei. Programele de calcul numeric sunt date in anexele A2.1+A2.3.

Proiectarea sistemului de control automat cu metoda Backstepping prezentat in fig. 2.6,
utilizand modelul dinamic neliniar al rachetei (2.164); se controleaza panta de zbor a
rachetei n plan longitudinal, cu reactii dupa unghiul de panta, unghiul de tangaj si viteza
unghiulara de tangaj. Se construieste in mediul de simulare Matlab/Simulink modelul din
fig. 2.7 impreuna cu functiile Matlab din anexa A2.4, iar cu acestea s-au obtinut
caracteristicile dinamice prezentate in fig. 2.8.

Proiectarea sistemul din fig. 2.9 pentru controlul adaptiv sliding mode a rachetei, folosind
metoda inversarii dinamice a functiei neliniare ce descrie dinamica unghiului de panta;
se determina gradul relativ al sistemului de control al unghiului de pantd a traiectoriei de
zbor a rachetei (r=3); legea de control este descrisa de ecuatia (2.227), in functie de
variabilele estimate, solutii ale ecuatiilor diferentiale (2.235), obtinute din conditia de
stabilitate asimptotica a sistemului 1n circuit inchis, folosind metoda functiilor Liapunov;
s-a dezvoltat in mediul de simulare Matlab/Simulink modelul sistemului din fig. 2.9
impreuna cu functiile Matlab din anexa A2.5, iar cu acestea s-au obtinut caracteristicile
dinamice date in fig. 2.11.

Proiectarea legii de control cu structura din fig. 3.14 a miscarii S, satelit artificial, pe 0
traiectorie orbitald in jurul Pdmantului apoi pe o orbita de transfer catre Luna; pentru
proiectare se alege o functie Liapunov de forma (3.137); aceasta se exprima in functie de
vectorii care reprezinta abaterile vectorilor de pozitie si de viteza (Ar si AV ) relativ la
cei corespunzatori traiectoriei de referintd; s-a dezvoltat in mediul de simulare
Matlab/Simulink modelul sistemului din fig. 3.14 impreuna cu functiile Matlab din anexa
A3.6, iar cu acestea s-au obtinut caracteristicile dinamice date in fig. 3.18 si fig. 3.21
+3.23.

Proiectarea sistemului de control adaptiv neliniar a pozitiei si atitudinii relative a
vehiculului urmaritor relativ la vehiculul tintd cu structura data in fig. 4.2; pentru acesta
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s-a realizat modelul Matlab/Simulink din fig. 4.3 impreuna cu functiile Matlab din anexa
A4.1 si s-au obtinut caracteristicile de timp date 1n fig. 4.4.

8. Proiectarea sistemului de control adaptiv neliniar a pozitiei si atitudinii relative a
vehiculului urmaritor relativ la vehiculul tintd cu structura din fig. 4.5; s-a realizat
modelul Matlab/Simulink din fig. 4.6 impreund cu functiile implementate in Matlab si s-
au obtinut caracteristicile de timp reprezentate grafic in fig. 4.7.

9. Proiectarea structurii de control optimal din fig. 4.9 folosind metoda Heo; apoi, pentru
aceasta s-a implementat in mediul de simulare Matlab/Simulink modelul din fig. 4.10
impreuna cu functiile Matlab din anexa A4.3, iar apoi s-au trasat caracteristicile dinamice
din fig. 4.11.

10. Proiectarea arhitecturii software orientatd pe obiecte a simulatorului pentru dinamica
rachetei purtitoare, descrisd prin: diagrama de secventd din fig. 5.12 (modelarea
dinamicii celor trei fire de executie si a aplicatiei de control), algoritmii implementati in
cele trei fire de executie — fig. 5.13 (algoritmul pentru programul principal Main si
threadul “Run”) si fig. 5.15 (algoritmul pentru threadul server) si diagramele cu modelul
obiectual UML al claselor Java create in fig. 5.10 (modelul fortelor implementate), fig.
5.11 (modelul atmosferic implementat), fig. 5.14 (modelul firelor de executie create).

11. Implementarea in limbajul Java cu mediul de dezvoltare Eclipse a simulatorului pentru
dinamica rachetei purtatoare conform cu arhitectura software conceputa.

12. Proiectarea controlerului numeric experimental cu structura din fig. 5.5. Pentru structura
aceasta, s-a construit Tn mediul de simulare Matlab/Simulink modelul prezentat in fig.
5.26 si fig. 5.28 impreuna cu functiile Matlab prezentate in anexele A5.12 +A5.16, iar
caracteristicile dinamice ale sistemului alcatuit din controllerul proiectat si implementat
pe SBC-ul Raspberry Pi si simulatorul software al dinamicii rachetei purtitoare sunt
reprezentate grafic in fig. 5.35.

Simularile numerice concepute in primele patru capitole au fost realizate integral in
mediul de simulare Matlab/Simulink. Pentru platforma prezentata in capitolul cinci s-a folosit
si mediul de dezvoltare Eclipse pentru Java. Programele de calcul numeric concepute in
limbajele Java, respectiv Matlab sunt prezentate Tn anexe.
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