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Resumen. En el presente articulo se aborda el problema de control de descenso de un alunizador
hasta el aterrizaje. En la literatura, este problema se ha resuelto asumiendo que se cuenta
con una dindmica completamente actuada; este articulo explora la opcién de usar control de
vector de empuje (CVE): una fuerza de empuje y dos dngulos que modifican su direccién. Este
esquema de actuacién limitado se justifica en el escenario de la ocurrencia de fallas en multiples
actuadores del vehiculo. El sistema sub-actuado se modela con coordenadas cilindricas con el fin
de apreciar acoplamiento entre elementos del vector de estado. Se emplea la técnica de control
de estructura variable (CEV). Simulaciones numéricas muestran la validez del controlador

propuesto.

Keywords: Motor propulsor articulado, control de orientacién y descenso, Alunizador.

1. INTRODUCCION

En anos recientes, el interés por el estudio de la superficie
lunar ha crecido. La misién més reciente en torno a
la exploracién lunar es la misién Chang’e 4 Li et al.
[2016], la cual forma parte de un programa extenso de
exploraciones. Existen diferentes etapas en el proceso de
alunizaje, desde que el vehiculo se encuentra en drbita
estacionaria hasta que aterriza de forma suave. Este
trabajo se enfoca en la fase final.

En general, los vehiculos de alunizaje son sobre-actuados
debido a la alta confiabilidad requerida. Bajo este esque-
ma, se hace uso de un propulsor principal para controlar
la maniobra de des-aceleracion y descenso suave; mientras
que un sistema de control de reaccién (SCR) compuesto
por varios pares de pequenos propulsores controlan la
orientacién. En las misiones Chang’e 3 y Chang’e 4 Li
et al. [2016], se emplea un total de 29 actuadores (uno
principal con empuje ajustable y el resto conforman el
SCR). El controlador, un esquema Proporcional-Integral-
Derivativo (PID), resuelve los problemas de control de
orientacién y de posicién. Otros ejemplos de alunizadores
sobre-actuados se reportan en Kwon et al. [2016], Zhang
and Duan [2013]. En Kwon et al. [2016] se presenta un
controlador basado en una trayectoria virtual represen-
tada con cuaternos duales, se logra un alunizaje preciso,
suave y robusto contra ruido en mediciones. En Zhang and
Duan [2013] se deriva un control integral que considera
la dindmica de traslaciéon y la de orientacién como un
sistema acoplado, de esta manera se encuentra solucién
al problema de control de descenso en tres dimensiones.
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El control de vector de empuje (CVE) se refiere a la
capacidad de cambiar la direcciéon del vector de empu-
je con respecto al marco de referencia cuerpo. Existen
diferentes métodos para proveer a un vehiculo aéreo de
CVE tales como: inyeccién de fluido reactivo, paletas
moviles, motores de propulsion auxiliares, y motores de
propulsién articulados (gimbal thrusters). CVE se ha em-
pleado en aeroplanos y cohetes para control de orientacién
en maniobras de aterrizaje en Nagabhushan and Faiss
[1984], Ishijima et al. [1998], Liu [2018]. En aplicaciones
espaciales CVE se ha usado de manera muy limitada. Un
ejemplo es la misién lunar Apollo Widnall [1971], donde
un propulsor articulado alinea el vector de empuje con
el centro de masa del vehiculo. En este caso el actua-
dor solamente opera a una velocidad de rotacion fija.
Se considera un modelo de tercer orden y se calcula el
tiempo que cada actuador debe activarse para alcanzar
la rotacién deseada en tiempo minimo. No se consideran
efectos de acoplamiento entre la fuerza de empuje y los
pares mecanicos generados por el actuador y solamente se
resuelve el problema de orientacién sin tomar en cuenta
la trayectoria de traslacion.

En algunos trabajos, CVE se emplea para controlar la
orientacién de vehiculo espacial con la dindmica de tras-
lacién en lazo abierto. En Godard et al. [2013] se usé
esta estrategia considerando incertidumbres paramétri-
cas y perturbaciones externas en un vehiculo en érbita
terrestre; un filtro desacopla las senales de control que
aparecen forma no afin. En Saberi and Zandieh [2015]
se presenta un estudio de diferentes configuraciones de
actuadores articulados para control de orientacion.
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El problema de control para sistemas subactuados en
aplicaciones espaciales puede resolverse empleando la
técnica de control de estructura variable (CEV). En Frias
et al. [2017] se aborda el control de orientacién de un
vehiculo en érbita terrestre mientras que en Godard et al.
[2014] se presenta el caso de una formacién de satélites
orbitando la tierra.

En este trabajo se trata el problema de control de se-
guimiento de trayectoria para un sistema subactuado con
un actuador modelado por ecuaciones no afines Godard
et al. [2013]. Se muestra que es posible usar la técnica
de CEV con control por modos deslizantes (SMC) para
lograr robustez ante perturbaciones, para lograr alunizaje
suave y preciso. Se elije SMC ya que ofrece simplicidad
en el diseno a pesar de tratar con un sistema altamente
no lineal. Este resultado se puede extender al ambito de
control tolerante a fallas en el caso de un vehiculo com-
pletamente actuado, en donde se dispone de un actuador
articulado sin fallas.

2. ECUACIONES DE MOVIMIENTO DEL
ALUNIZADOR

El vector de posicién p = [z 7 0 |7 del centro de masa
(CM) del alunizador se expresa en coordenadas cilindricas
a partir de un marco de referencia inercial fijo en el centro
de la Luna, ver Fig 1, r es la proyecciéon de p sobre el
plano Y;Z;, 0 es el angulo de la proyeccion medido desde
el eje Y;, y x es el componente a lo largo del eje X;. El
marco de referencia en ejes cuerpo es XY Zp, mientras
que los marcos de referencia inercial y local son X;Y;Z; y
XY Z;1, respectivamente. El modelo puede escribirse en

y /Z_”_*I

Figura 1. Posiciéon en coordenadas cilindricas.

forma escalar como

. Lot Lo
=—elF, + —¢R"F, 1
x mel gt mel as ( )
1+ . 1
i=—elF, 0>+ —elRTF 2
r m€2 gtr +m€2 as ()
|
f=—""+ —elR"F,, (3)
T mr

donde m es la masa del alunizador, R es la matriz de
rotacién que lleva del marco de referencia local al marco
de referencia cuerpo, ver Fig. 2, Fy es la fuerza de
gravedad y F, es el vector de empuje, e; = [1 0 0]T,
ez =1[010]7, e3 =[00 1]T. La matriz de rotacién es
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funcién de los éngulos de Euler (o, ¢ y ) en la secuencia
3-2-1 Sidi [1997] (ver Fig. 2) como

1 0 0
R.(a+60)= |0 coto Sato |,
0 —Sat6 Cato
cp 0 =54 ¢y 840
Ry(¢) = 01 0 7RZ(7) = | =S8y Cy 0 y (5)
s6 0 cg 0 01

y ¢z = cos(z), s, = sin(z). La dindmica rotacional es

-

Figura 2. Orientacién en dngulos de Euler.

<§+619:W_1Q, (6)
JU=JQ X Q+ Ty + Ta, (7)
con @ = [a ¢ 7]", Q es la velocidad angular, 74 es el

par de gradiente gravitacional, J € R3*3 es el tensor de
inercia y

cyCp —5 0

syCcp cy Of. (8)
—S¢ 0 1

En particular, en coordenadas cilindricas, en (6) se puede

observar una relacion de acoplamiento entre ecuaciones
de estado correspondientes a a y 6.

W =

2.1 Actuador de empuge articulado

Bajo la presencia de posibles fallas en actuadores los alu-
nizadores pueden llegar a condiciones de sub-actuacién,
en este articulo se analiza el caso especifico en que se cuen-
ta con un actuador de empuje articulado. Este consiste en
un motor de propulsién con magnitud variable y dos po-
siciones angulares que pueden proveer fuerza y momento
mecéanico de forma acoplada siempre que la colocacion del
actuador sea fuera del centro de masa del vehiculo, tal
como se muestra en la Fig. 3. La posicion del actuador
estd dada por el vector en ejes cuerpo xy = [—1;0 0]T.
El vector de empuje F, se muestra en la Fig. 4 tal como
se presenta en Godard et al. [2013] con un ajuste en la
definicién de los angulos 81 y Bs, se define como

F cos (1) cos (B2)
Fcos(B1)sin(B2) |, (9)
F'sin (f4)

F, =
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Figura 3. Ubicacién del actuador.

con F = ||F,l||, B1 es el dngulo sobre el plano XY, y
B2 es el angulo de elevacion hacia el eje Z,. Note que
cuando 87 = 0y B2 = 0, el vector F, apunta hacia el CM
del alunizador y el actuador provee solo empuje F' con
momento mecanico igual a cero. Por otra parte, cuando

Figura 4. Vector de empuje del actuador.

b1y B2 son diferentes de cero, el momento mecéanico es
Ta = X X Fg, equivalente a

T =F (10)

0
sin(1) ] .
—cos(f1) sin(Ba)

2.2 Perturbaciones externas

Las perturbaciones consideradas en este trabajo son debi-
das a la fuerza de gravedad. En la dindmica traslacional se
tiene Fy = fm[x 7 0]T, con p como la constante
gravitacional de la Luna. Por otra parte, el momento
mecéanico debido al gradiente gravitacional de acuerdo a
Hughes [2012] est4 dado como

o = 3 Rp x (JRp), (11)

Pl

donde p = p/||p||, ¥ en términos del marco de referencia
inercial p = —[z  0]7 - 1/(2? 4 r2)/2. Sustituyendo en
(11) se tiene

a (12)
Ip|

Esta perturbacién resulta en expresiones matematicas
extensas en funcién del momento de inercia, la posicién
con respecto a el marco de referencia local y la orientacion,
por lo que una cancelacién exacta resulta poco practico.

Tg=3 Rlzr0]" x (JR[zr0]").

5

3. DISENO DE LA LEY DE CONTROL

El controlador se disena definiendo una superficie de
deslizamiento que se obtiene después de identificar una
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parte lineal del sistema, tanto en las variables de estado
como en las entradas de control. Para el modelo lineal, se
hace una separacion de variables de estado actuadas y no
actuadas y se busca controlar las dltimas por medio de
las primeras por medio de la técnica de CEV (Dwyer III
and Sira-Ramirez [1988]). El algoritmo de optimizacién
LQR (Linear Quadratic Regulator) se usa para obtener
las ganancias de control. Se anade un componente de SMC
para anadir robustez contra incertidumbres paramétricas
y perturbaciones externas. Antes de abordar el diseno del
control se analiza el punto de equilibrio del sistema en
lazo abierto. El sistema (1) a (7), al igualarse a cero en
cada variable de estado se concluye lo siguiente. De (6)
se tiene 2 = 0, sustituyendo en (7) resulta en 7, = 7.
Por otra parte, de (1) a (3) se encuentra Fy = —R" F, la
solucién de interés para dicha expresién (la que mantiene
al alunizador erguido) corresponde a lo siguiente: ||Fg|| =
|Fa| y RT = I. Esta tltima condicién obliga a a +
0 = ¢ = v = 0. En conclusién, existe una fuerza de
equilibrio F, = esF,, un radio de equilibrio » = r. y un
par mecanico de equilibrio 74 = Te.

3.1 Control de estructura variable

El modelo dindmico del alunizador se reduce a un modelo
que resulta de hacer una aproximacion local y considerar
a la mayor parte de los términos no lineales como pertur-
baciones del sistema. El modelo es de la forma

X1 = A1 (X)X + A1 Xo + f1(X1, X2, U)
Xy = BoU + fo( X1, Xo,U), (13)

donde X; € R™™ es un vector de los estados no
actuados, Xo € R™ son los estados actuados, U € R™
son las entradas de control, f; € R*™™ y f, € R™ son
campos vectoriales analiticos no lineales que agrupan la
mayor parte de las no linealidades del modelo y que seran
considerados como perturbaciones, A;; € R(»=m)x(n—m)
es una matriz analitica no lineal que es funcién de X,
y Ap € Rn=m)xm B, ¢ R™X™ gon matrices lineales
invariantes en el tiempo. Suponga que existe un cambio
de variables que linealiza de manera exacta a Aj;, dado
como [X; Xso] = H(X11, X21), el modelo puede escribirse
como

Xip=AnXip + ApXop + fi
Xor, = BoU + fo, (14)

donde f; = H(f;), ¢« = 1,2. En la ley de control, se
considera a Xs7, como control virtual para los estados
Xir, de tal forma que pueda calcularse una matriz de
ganancias que haga que el par (A1, A12) sea Hurwitz. La
ley de control U debera asegurar que el sistema llegue
a dicha condicién. Los términos no lineales de (14) se
consideran perturbaciones, la parte lineal de la primer
ecuacion se transforma a la forma controlable. En el
caso general donde la matriz de controlabilidad tiene
rango menor que el orden del sistema, se tiene Xi; =
T~YZ, Z5]7, siendo Zy los estados controlables y Z; los
estados no controlables, tal que
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Zl = Auczl

22:A21Z1 +ACZQ +TA12X2L. (15)
Para los estados controlables Z5, una ley de control X5, =
—K4rZ> estabiliza el sistema tomando a Xy, como la
sefial de control virtual y logrando que el par (A., T A1)
sea Hurwitz. A partir de este resultado se define una

estrategia SMC para el sistema (15), y siguiendo los pasos
inversos se logra estabilizar (13).

Para llevar el modelo del alunizador, (1) a (7), a la forma
(13), se suman y restan términos como sigue

i 0
il == £K.+ K, [ -Fy+ | 0 | + Rq
g ™ —270
Fe
(:I:ARM + Rd,R,y) (:t 0+ Fa>>> , (16)
0

con
10 0 10 0
Kr=[01 O},Km:[01 0 1,
001/r 001/re
donde ARy, es la aproximacién de dngulos pequefios de

R(¢)R(y), F. y r. son puntos de equilibrio de F' y r,
respectivamente. De (16) se obtiene

T 1 1 * ] [F,
Pl ==K [’ycos(a) + ¢sin(a) x x| | 0| +dy (17)
6 m vsin(a) — ¢ cos(a) * x| | O

donde d; agrupa el resto de los términos, que seran
tratados como perturbaciones. En esta aproximacion, el
término Fy no se linealiza y es agrupado directamente
en dy. De forma analoga se hace una linealizaciéon para
la parte rotacional (6) (7) alrededor del mismo punto de
equilibrio. El término 74 no se linealiza, quedando

P =e10+ I;Q + dy (18)
0
Q=J'F, |B| +ds, (19)
B2
dy = (W1 = I3)Q (20)
0
d3J1<JQXQ+TgFe Bl +Ta>, (21)
B2

donde I3 es la matriz identidad de 3 x 3.

Diserio de control para los estados no actuados.  Se
agrupan las ecuaciones (18) y (19) con (17), y se separan
las variables de estado en Xy = [z 7 0 7 0 a ¢ v wi]T
como los estados no actuados y Xo = [ wy ws]' como

los estados actuados. El sistema resulta en la forma (13),
donde

O3x4,03x1, I3 031
01><4\ O \O A1 AQ\ 0
O1x4' 0 10 A3 As' O
An = 777‘*:1‘ 77777 Tilﬁi ;
O3x4; 0 | O3 0
0 (]
Oixa’ 0T 013 T 0 ]

Puebla, Puebla, México, 23-25 de octubre de 2019

10 0]
Osxs 1/m 0 0
Ap=1| ,Bo=| 0 F./J, O ,

00 0 0 —F./J.
0 0 1
0 0 0]

F

U= 61 )
B2

donde 0;x; € R™J es una matriz con elementos igual a
cero. Ademas
Ay Ay Fe | 0 1 7
{Ag AJ = m | =1/r 0| Ba> (22)

T = o) i)

Y los términos fi; y f2 quedan en funcién de las pertur-
baciones d; como

f1=10,0,0, (Ir3dy)",d3, el ds]" (23)

fo=led, (Iz3ds)"]T (24)
010

Ips = [0 0 1] :

Sea el siguiente cambio de variables que linealiza (13)

o) =nz]g). (25)
L Y
tomando la derivada de (25) se obtiene

o] _ oL 5 |9

el el

La segunda parte del lado derecho de (26) forma parte de
la funcién f; en (14). Sustituyendo (25) y (26) en (13), y
haciendo un segundo cambio de variables

Xof = wjj |1 Onal ¢
2L — 2L | — 02><1 R;I: 2

w3rL
= Ry(o) " Xs, (27)
se obtiene (14), cuya parte lineal es
Xip = AnrXiz + A Xor, (28)

con Xy, =[zr0r 0 o oL YL wi T como los estados

no actuados y Xoy, = [& war, wsr]' como los estados
actuados. La matriz de transformacion T lleva al sistema

a su forma controlable, tal que Z =T X;,
7 =AZ + BXyyp, (29)

donde
- _ Awe 0] 5
A= TAHLT L= |:/_121 Ac:| 5 B = TAlQLa

CopyrightoAMCA. Todos los Derechos Reservados www.amca.mx



00 1/2 0 0 1/2 0 0-1/V2]
00 1/2 0 0 1/2 0 0 1/V2
01 0 00 0O 00 O
001/v/2 0 0 —1/4/2 0 0 0
=100 0 0-1 0 00 0
00 0 10 0O 00 O
00 0 00 O 01 0
00 0 00 0 -10 0
10 0 00 0 00 O

La matriz de controlabilidad tiene rango 7, con los estados
controlables [ z3...29 |7 = T Xz con 23 = 1,24 = (0 —

Q)/V2,25 = —0,26 = —TF,27 = 7,28 = ¢,29 = 1,
y tiene 2 estados no controlables [ 21 2o " que son
estables ya que [ 21 2o |7 = Ay 21 22 |7 con A, =

273/2[1 —1;1 —1], la cual tiene dos eigen-valores en 0,
generando un sub-espacio de equilibrio, Khalil and Grizzle
[1996]. El modo no controlable es estable y el modo
inestable es controlable, por lo que el sistema completo
es estabilizable. Se calcula la matriz K, € R3*7 para
la parte controlable y la ley de control para (29) es
Xor = —Kj4rZ>. Esto es

Xor = —KlquXm, (30)

donde T'=T(3: 9,1 : 9) es la matriz de transformacién
para los estados controlables. Sustituyendo (27) se tiene

X2 = Rw(a)XgL = —Rm(a)KquTXlL. (31)

Superficie de deslizamiento.  Se define una superficie de
deslizamiento a partir de (31) tal que

S={X, eR Xy e R®: K, X5 + Rp()K;,, TX, = 0}
32

con K, = diag{k1, ks, ks}, ki € R;. Puede reemplaz;rsg
X por las coordenadas del error X = X — X, para la
parte linealizada (Khalil and Grizzle [1996]). Ademas,
debido a la transformacién T se define § = 0 — (84 — «)
y & = a — (0 — 04); por otra parte, debido al cambio
de variables (25) se tiene ¢ = ¢ — sin(a 4 0 — 0q)ya ¥
4 = —cos(a+ 0 — 04)v4. Se puede definir la superficie
de deslizamiento de la siguiente forma

S=TX, T=[R,()Ki,T| Ka]- (33)
Cuando el sistema (13) se restringe a esta variedad,
su estructura se reduce a la forma X, = ApX; +
A19K;7 'Ry () K1grT X1 y X2 = BoU. La primer dindmica
asegura X7 — 0, y resta asegurar que los errores de
los estados actuados converjan a cero con una acciéon de

control apropiada para U. Sea la ley de control para el
sistema (13)

U=-5- 1/% (34)

donde 1) € R3 es la parte de control robusto contra pertur-
baciones e incertidumbres paramétricas ! . Este término es
el que asegura que el sistema permanezca sobre la super-
ficie de deslizamiento S, siendo de la forma 3 = psgn(.S),
con p una constante positiva y sgn() la funcién signo.

1 puede verificarse a partir del modelo (1) a (7) que las perturba-

ciones son diferenciables localmente y por lo tanto puede emplearse
SMC para brindar robustez
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Parametro  Simbolo  Valor
Masa m 100kg
Tensor de inercia J diag{100, 90, 80} kg - m?
Parametro gravitacional I 4.902 x 1012m3 /52
Radio de la Luna Tm 1738 x 103m

Tabla 1. Parametros del alunizador.

Para dimensionar p se debe asegurar la condicién dada
en Khalil and Grizzle [1996]
p > By [Ky " Ra(0) Kigy T(A11 (X1) X1+ Ar2 Xa + f1) + f2]l. (35)
Para eliminar el efecto de castaneo de alta frecuencia de
SMC, alternativamente se define 1 como
S

Y= ptanh(%),
donde ¢ es una constante positiva. Al sustituir la ley
de control, la estructura dindmica reducida queda X5 =
—By K, X — BoRy(a) K4, T X1, con X1 — 0, por lo tanto
X9 — 0.

(36)

4. RESULTADOS Y DISCUSION

Los parametros que definen las caracteristicas de la misién
de alunizaje se muestran en la Tabla 1 (tomados de Kwon
et al. [2016] ). Los pardmetros de la trayectoria y las
condiciones iniciales se muestran en la Tabla 2 y en la
Tabla 3, respectivamente. En la Tabla 4 se presentan los

Variable de estado  Valor deseado
T4 rm + 1000(1 — sin(wt/(27))) [m]
rq  2500(1 — sin(#t/(27))) [m]
04 0.6435 rad

ad, ¢d 0 rad
T T 22 412)3/2
Yd arctan (%)
zq —m/(27)1000 cos(wt/(2T))) m/s
rq —n/(27)2500 cos(mt/(2T))) m/s
6y Orad /s
Qq [000]T rad/s
Tabla 2. Trayectoria deseada.

Variable Valor

[xo ro 60]  [rm + 1000 2500 0.6435] m
[adp~] [000] rad

[io 70 6] [-10 —24 —0.0028] m/s

Qo [000] rad/s
Tabla 3. Condiciones iniciales.

parametros del controlador, las matrices Qqr ¥ Rigr del
algoritmo LQR en (31) se escogen como Qpqr = diag{l x
102, 1x10%, 4x 1012, 1x 103, 7x10%, 7x10°, 1 x 10%},
Riyr = diag{1 x 103, 5 x 105, 1 x 10%}. La matriz de
ganancias obtenida es

0 0 0 0 0 0 0.316
Kigr = 0 —1414ky O 0 —-131 0
—-0.001 0 0 0.0218 —-0.374 O 0

con koz = 1062.5.

En la Figura 5 se muestra la trayectoria realizada por el
alunizador, Como puede observarse, se logra convergencia
a pesar de que las condiciones iniciales lo obligan a alejarse
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Pardmetros  Valor
F. 160 N
re 10000 m
p 1
k1,ko,ks  1.0,14.0,2.0 respectivamente
§ 5x10!

Tabla 4. Parametros del controlador.

Condiciones
iniciales

Trayectoria
deseada

/

500
Trayectoria
seguida

X -x|[m]

1500

1000

500

Objetivo 2500

z —zt[m] 1500

1000
500
0 y -y, [m]

Figura 5. Trayectorias deseada y seguida por el vehiculo.

de la trayectoria en un inicio En la Fig. 6 se muestra el
error de seguimiento en coordenadas cartesianas, y en la
Figura 7 se muestran las senales de control: F', 51 y [Bo.

50

=)

*Xq1

¥Yq
zz

&
3
T

d

Error cartesiano [m]

=]
S

20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
t(s)

Figura 6. Error en coordenadas Cartesianas.

N
S
S

Entrada F [N]
@
S

L

n
=3
=3

o

50 100 150 200
1(s)

=3

Entrada H‘ [rad]
S
o

I
2

50 100 150 200
t(s)

o

:

Entrada /3, [rad]
S
o
S

o ¢
=3
2

L L L
50 100 150 200
t(s)

=)

Figura 7. Senales de control, F', 1, B2.
5. CONCLUSIONES
La ley de control presentada muestra que se puede lograr
precision y descenso suave a pesar de emplear un nimero

limitado de actuadores y un esquema de control sencillo.
El resultado, aunque funciona de forma local, representa
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una alternativa 1til en busqueda de reduccién de costos
para futuras misiones de alunizaje. Como trabajo comple-
mentario, en este esquema pueden agregarse observadores
de estados. Asi mismo, un estudio de Monte Carlo podria
emplearse para evaluar la robustez.
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