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ReEsumMmo

Numa missao espacial a manobra de rendezvous para satélites é uma das etapas mais
importantes e dificeis de realizar, permitindo aproximar dois satélites em o6rbita para
depois serem fisicamente acoplados ou para interagirem entre si. Esta dissertacao aborda
o problema de rendezvous num contexto cooperativo, apresentando dois problemas com-
plementares, nomeadamente o pelotao de multiplos satélites e o servico de satélites em
oOrbita, utilizando o Controlo Preditivo baseado em Modelos (MPC). Com as solug¢oes
propostas, estes cenarios de formacao espacial podem ser considerados como um sistema
cooperativo composto por varios satélites com um objetivo comum, o que pode ter gran-
des vantagens em relacao a outras abordagens.

Para cada cenario, um diferente modelo dinamico, problema de optimizagao e confi-
guragao do MPC ¢é apresentado, incluindo restri¢des relevantes para lidar com limitagdes
fisicas, problemas de visibilidade e também para garantir uma trajetéria livre de colisoes
de outros satélites ou obstaculos. No entanto, tal como é habitual para as manobras de ren-
dezvous, considera-se apenas o movimento relativo entre os satélites, tanto translacional
como rotacional. No cenario de pelotao, diferentes algoritmos distribuidos e topologias de
rede sao apresentados de maneira a interligar os diferentes agentes do sistema, isto tendo
em consideracao uma formacao lider-seguidor, que sao depois analisados em termos de
convergéncia e unicidade da acao de controlo 6ptima. Ja no cenario de servigo é consi-
derado uma dinamica nao linear cooperativa que através da atitude relativa consegue
determinar a orientagao desejada do satélite seguidor.

Os métodos propostos sao validados com resultados de simulagao, mostrando que to-
dos os veiculos apresentam desempenho fidedigno seguindo uma determinada trajetéria

ou objetivo numa formagao, enquanto satisfazem todas as restri¢des consideradas.

Palavras-chave: MPC, Rendezvous, Controlo Cooperativo, Pelotao de Satélites,
Servico de Satélites em Orbita
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ABSTRACT

In a space mission the rendezvous maneuver for satellites is one of the most impor-
tant and difficult steps to perform, allowing to bring two satellites closer in order to
physically couple or to interact with each other. This dissertation approaches the prob-
lem of rendezvous in a cooperative context, addressing two complementary problems,
namely, satellite platooning and on-orbit satellite servicing, using Model Predictive Con-
trol (MPC). With the proposed solutions, these space formation scenarios can be regarded
as a cooperative system composed of several spacecraft with a common goal, which may
have clear advantages relative to other approaches.

For each application scenario, a different dynamic system model, optimization prob-
lem and MPC design is presented, including relevant constraints to deal with physical
limitations, visibility problems, and also to guarantee a collision-free trajectory from
other satellites or obstacles. However, as usual for the rendezvous maneuvers, only the
relative motion between satellites is considered, accounting for both translational and
rotational motions. For the platooning scenario, different distributed algorithms and
network topologies are presented in order to connect the different agents, taking into ac-
count a leader-follower formation, which are then analyzed in terms of convergence and
uniqueness of the optimal control action. In the service scenario, a cooperative nonlinear
dynamic system is considered, where the desired orientation of the follower satellite is
determined by the relative attitude.

The proposed methods are validated with simulation results, showing that all vehicles
demonstrate reliable performance following a given trajectory or goal in a formation,

while satisfying all the considered constraints.

Keywords: MPC, Rendezvous, Cooperative Control, Satellite Platooning, Satellite
On-Orbit Servicing
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INTRODUCAO

Este Capitulo é responsavel pela introducao da dissertacao, ao apresentar a motivagao,
contexto, problema a resolver, objetivos e a estrutura da mesma, de maneira a ter uma

melhor perspectiva do que se pretende alcancar e que impacto pode ter.



CAPITULO 1. INTRODUCAO

1.1 Motivacao e Contexto

A exploragao espacial tem sido muito debatida nos ultimos anos, devido a curiosidade
inerente de querer saber mais sobre o funcionamento do Universo e levar a Humanidade
para fora do planeta Terra. Desde a chegada do homem a Lua, em 1969, que o ser humano
tem realizado feitos tecnoldgicos impressionantes para expandir o conhecimento do nosso
Universo, mas este continua a ser um mistério.

Ja se fala da capacidade em realizar viagens espaciais no contexto de turismo e de
aventura, ou mesmo de levar o ser humano a Marte para estabelecer cidades e ocupar o
planeta, e mesmo que estas ideias parecam ser inalcancaveis ou de um futuro distante, o
ser humano vai dar o seu melhor, criando e desenvolvendo tecnologias que nos permitem
ir cada vez mais longe. “When something is important enough, you do it even if the odds are
not in your favor” (Elon Musk).

Dentro da imensa dificuldade que é planear e implementar um satélite para navegar
no espaco, algumas das manobras mais importantes e dificeis de realizar sao as manobras
de rendezvous e de docking, que tornam possivel acoplar fisicamente dois satélites ou ape-
nas permitir a sua interagao. Estas manobras sao essenciais por exemplo para o transporte
de mercadorias ou de pessoas de um satélite para o outro, para a sincronizagao de saté-
lites, reabastecimento, montagem, manutencao e reparagao de estruturas e também com
aplicagoes para a recolha de lixo espacial, que ameaca a preservacao dos satélites ativos a
orbitar a volta da Terra. A ambicao é de, nao s6 conseguir realizar com sucesso todas estas
tarefas mas também incorporar autonomia nestes sistemas, confiando o menos possivel
em ajuda humana externa, uma vez que a comunicacao a longa distancia causa atrasos na
recepcao do sinal, que torna o controlo manual indesejavel para reagir adequadamente a

certos problemas que possam surgir.

Nos ultimos tempos tem ocorrido uma evolugao tecnoldgica a um ritmo sem preceden-
tes. No entanto, o setor da exploracao espacial nao parece estar a acompanhar as novas
inovacoes e tendéncias tecnologicas ao mesmo nivel, uma vez que no espaco ha que ter em
consideragao fatores como o peso, volume, consumo energético e protecao contra radiacao,
o que limita severamente as capacidades computacionais dos processadores e do sistema.
No entanto, nos ultimos anos, ja se tem vindo a considerar controladores mais sofisticados
que permitem optimizar fatores importantes como o tempo de processamento, o consumo
energético, a trajetoria a tomar, etc. O Controlo Preditivo baseado em Modelos (Model
Predictive Control) (MPC) é um desses controladores, acumulando varios artigos no setor
Aeroespacial e para manobras de aproximacao.

Esta dissertacao pretende fundamentar e contribuir com novas metodologias e ma-
neiras de ver o problema de rendezvous e de aproximacao de satélites, aplicando novos
métodos de optimizacao e de cooperacao, através do MPC. Demonstrando ao mesmo
tempo o potencial e a diversidade que o MPC pode ter nesta area.



1.2. DEFINICAO DO PROBLEMA A RESOLVER E SOLUCAO PROPOSTA

1.2 Definicao do Problema a Resolver e Solucao Proposta

Nesta dissertagao vao-se considerar dois problemas de controlo, nomeadamente o
pelotao de miultiplos satélites e o servigo de satélites em orbita, que podem ser vistos
como duas fases distintas de aproximagao e interagao espacial entre satélites. Tem-se
como objetivo estudar estes dois problemas, que representam cenarios onde técnicas de
cooperacgao entre diversos satélites sao mais adequadas a este tipo de aplicagoes, em vez
da abordagem habitual que esta limitada a uma configuracao centralizada. Pretende-se
ainda implementar estratégias de controlo adequadas para lidar com este tipo de situa-

¢oes, recorrendo ao MPC.

O primeiro cenario aborda o problema de sincronizagao num grupo de satélites para
um sistema de pelotao, onde varios satélites seguidores convergem para a dorbita do saté-
lite lider e estabelecem uma posigao relativa constante entre eles, através de duas solu¢oes
diferentes. Nesta proposta da-se uso de diferentes topologias de rede e algoritmos para
o MPC distribuido, onde o modelo do sistema é dado por uma dinamica translacional
relativa acoplada pela acao de controlo de cada satélite, o que permite interligar os diver-
sos agentes. Um sistema de pelotao para satélites pode ter varios usos, como por exemplo
sincronizagao, correcao da posicao orbital, retencao do satélite numa 6rbita especifica e

também para observacao e seguimento de objetos.

O segundo cenario aborda o problema de servigos de satélites em orbita, onde um
grupo de satélites ativos se movimentam a volta de um objeto central para atingir um
objetivo especifico, como por exemplo, observagao, reparacao, reabastecimento, etc. Con-
siderando o objeto central como o centro do referencial comum aos restantes satélites
seguidores € possivel incorporar restri¢oes acopladas para evitar colisoes entre os satéli-
tes e o proprio objeto. Para além disso, uma vez que a observagao pode ser uma aplicagao
muito importante para este tipo de problema, é incluida nao s6 uma dinamica relativa
translacional, mas também uma dinamica relativa rotacional, que permite ao satélite
apontar para uma coordenada especifica do objeto. Isto recorrendo a uma estratégia de

MPC nao linear cooperativa.

As contribuigdes desta dissertagdo incluem uma extensao do problema tipico de sin-
cronizagao e servico de satélites em Orbita, recorrendo nao sé a um controlador 6ptimo
como o MPC, mas também incorporando o conceito de cooperagao e distribui¢ao entre
cada satélite, o que resulta num sistema mais capaz e eficiente de uma maneira geral.
Estes métodos sao validados por meio de resultados de simulacao, mostrando um de-
sempenho fidedigno enquanto satisfazem todas as restrigoes impostas. E ainda, a partir
do desenvolvimento efetuado para estes dois cenarios, foi submetido e aceite um artigo

cientifico para conferéncia.
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1.3

Estrutura da Dissertacao

A restante parte desta dissertacao esta organizada da seguinte forma:

Capitulo 2, Revisao Bibliografica e Historia, apresenta o contexto bibliografico e
uma breve histéria dos elementos chave da dissertacao, com breves descricoes da
evolucao e das etapas que foram desenvolvidas até agora, tanto a nivel de investiga-
¢ao como de implementagao em missoes espaciais, com énfase no uso de MPCs para
efetuar a manobra de rendezvous, mas também abordando conceitos de formacao de
VOo.

Capitulo 3, Fundamentos Teoricos, apresenta o contexto tedrico e define as meto-
dologias e terminologias a considerar para os Capitulos subsequentes.

Capitulo 4, MPC Linear para Rendezvous de Dois Satélites, apresenta um MPC
linear para o rendezvous entre dois satélites, que serve de base para as propostas
feitas nos Capitulos seguintes. E enunciada nio s6 uma descricao do sistema, mas
também sao apresentados o problema de optimizacao, as restri¢oes consideradas e
os resultados obtidos em simulagao.

Capitulo 5, MPC Distribuido para Pelotao de Multiplos Satélites, apresenta um
sistema de pelotao para satélites, recorrendo a um algoritmo de controlo distri-
buido através do MPC. Para demonstrar a estratégia proposta é enunciada nao sé
uma descrigao do sistema, mas também sao apresentados a dedugao para a sua dina-
mica relativa, o problema de optimizacao, as restri¢oes consideradas e os resultados
obtidos em simulagao.

Capitulo 6, MPC Distribuido para Pelotao de Multiplos Satélites com Topologia
de Rede, apresenta uma variagao do MPC proposto no Capitulo 5, mas agora tendo
em conta diferentes topologias de rede para a ligacao dos satélites e recorrendo a um
algoritmo distribuido e configuragio do MPC diferentes. E considerada uma varie-
dade de topologias relevantes para formacdes de lider-seguidor que sao analisadas
e comparadas entre si num ambiente de simulagao.

Capitulo 7, MPC Nio Linear para Servigo de Satélites em Orbita, apresenta um
sistema de servicos onde varios satélites seguidores vao interagir a volta de um
objeto central, através do MPC. Neste Capitulo é enunciada nao s6 uma descri-
¢ao do sistema nao linear, mas também o problema de optimizacao, as restrigoes
consideradas e os resultados obtidos em simulacao.

Capitulo 8, Conclusoes e Trabalho Futuro, resume o trabalho e estudo que foi
efetuado nesta dissertacao, os resultados que foram alcancados e ainda comentarios,
criticas e desenvolvimentos futuros que podem ser realizados para evoluir ainda
mais o trabalho aqui apresentado.

Anexo I, Deducao das Equacoes de Clohessy-Wiltshire-Hill, apresenta a dedu-
cao detalhada que permite chegar as equacgoes lineares de Clohessy-Wiltshire-Hill
(CWH).
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ReEvisAo BiBLIOGRAFICA E HisTORIA

Este Capitulo apresenta uma revisao de bibliografia existente, incluindo a histdria
e evolugdo de alguns dos temas e areas que servem de base para esta dissertagao com
descobertas, defini¢oes, desenvolvimentos e melhorias relevantes que foram surgindo ao
longo do tempo.

Os temas a ser abordados vao incluir a manobra de rendezvous, mais concretamente
a sua definicao, as suas diferentes fases e processos, aplicagoes praticas e a sua historia.
De seguida é apresentado o conceito de Controlo Preditivo baseado em Modelos (Model
Predictive Control) (MPC), como surgiu, o que é, qual a razao para ter sido escolhido como
uma opgao viavel para manobras de aproximacao e ainda uma revisao bibliografica com
os artigos e desenvolvimentos mais relevantes. E finalmente é introduzido o conceito de
formacao de voo para um grupo de satélites e ainda as configuracoes de controlo mais

habituais, nomeadamente o centralizado, o descentralizado e o distribuido.
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2.1 Rendezvous de Satélites

O rendezvous de dois satélites é a manobra, ou o conjunto de manobras orbitais que
traz dois corpos para a mesma Orbita e os aproxima um do outro, a uma distancia de
separagao constante, proxima o suficiente para depois conseguir interligar ou interagir
com os corpos. Docking é a manobra, efetuada ap6s o rendezvous, que conecta fisicamente
os dois corpos num s sistema, como acontece por exemplo entre um satélite e uma
estacao espacial [1]. Estas manobras sao caraterizadas como sendo das mais importantes
e dificeis de realizar numa missao espacial [2].

Para ambas as manobras considera-se habitualmente um veiculo ativo, o chaser, que
vai realizar a movimentagao ou a mudanca de 6rbita com o objetivo de chegar ao target,
que pode ser uma estacgao espacial, um satélite, lixo espacial, etc. Esta é a metodologia

mais comum, tendo sido aplicada em missdes como a Gemini, Apollo, Soyuz ou a Mir [1].

Esta manobra apresenta habitualmente as seguintes fases [3], ilustradas também na
Figura 2.1:

1. Phasing onde é estabelecida a comunica¢do com a estacao terrestre para o chaser
conseguir preparar o acoplamento com o target. Esta fase pretende ajustar os angulos
entre os dois satélites, reduzir a diferenga no plano orbital e comecar a navegacao
relativa entre os dois corpos. Nesta fase, 0o movimento dos satélites é tipicamente
descrito através de um referencial de inércia [4];

2. Homing onde o chaser comeca a agir através do seu sistema de controlo até chegar
relativamente perto do target, com apenas alguns quilometros de distancia a separa-
los. Assim, pode ser recolhida informacao da drbita do target e reduzir a velocidade
para preparar o acoplamento. Passa-se a recorrer a uma navegacao relativa e tendo
em consideragao um referencial orbital centrado no target;

3. Closing onde o chaser se aproxima ainda mais do target, agora com uma diferencga
na ordem das centenas de metros e com os dois corpos alinhados para realizar o
acoplamento em linha reta;

4. Aproximagao final onde o chaser se aproxima o mais direito possivel em dire¢ao ao
target, respeitando e tendo em atengao todas as restri¢oes existentes, tal como a sua
posicao, velocidade e atitude relativa, acabando esta fase no momento em que se
efetua o primeiro contacto entre os dois corpos. Nesta fase recorre-se ao controlo
dos seis Graus de Liberdade (Degrees of Freedom) (DOF) do chaser.

Como se pode constatar pela Figura 2.1 considera-se R-bar o vetor posicao que vai
do target para a Terra que representa a trajetdria radial, V-bar o vetor que aponta na
direcao do vetor de velocidade orbital do target [3] e existe ainda o H-bar que completa o

referencial e é representado pelo vetor do momento angular orbital [5].
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Rendezvous a curta distancia
Aproximagao Final |

Docking

Closing Homing Phasing Lancamentc

Orbita target

target

Controlo Terrestre

Controlo Automaético

R-bar chaser

Terray

Figura 2.1: Fases de aproximacao de um satélite para o outro, adaptado de [3]

Dependendo do target, existem dois tipos principais de rendezvous [3, 6]:

» Cooperativo, onde nesta situagao o target esta controlado, operacional e com uma
atitude nao arbitraria, facilitando a manobra para realizar o docking e reduzindo a
probabilidade de acidentes. Pode-se concluir que o target tem o eixo estabilizado e
que existe a possibilidade de comunicagao com o chaser;

» Nao Cooperativo, onde nesta situacao o target nao consegue comunicar com o chaser,
nao pode ser controlado em um ou mais DOF e pode apresentar uma atitude arbitra-
ria. Um exemplo desta manobra foi o uso do satélite STS-116 com um painel solar
incontrolavel da ISS [1]. Este tipo de rendezvous é normalmente mais complicado,
uma vez que o farget nao consegue assistir nas operagdes de aproximagao, como

acontece por exemplo nas missoes de recolha de detrito espacial.

Na Figura 2.2 a) é possivel observar uma ilustragao da missao Orbital Express da NASA
usada para desenvolver e demonstrar tecnologias de manutengao através do rendezvous
cooperativo [7, 8] e na Figura 2.2 b) uma ilustragao da missao ClearSpace-1 da ESA que
pretende realizar a recolha de lixo espacial [9] através do rendezvous nao cooperativo,
que é uma manobra cada vez mais importante, uma vez que esses detritos podem colidir
com outros satélites em funcionamento. Alguns estudos e métodos foram efetuados para
tentar solucionar o problema emergente dos detritos espaciais através da sua captura por
manobras de rendezvous [10-12].

As aplicacoes do rendezvous incluem assim a recolha de detritos espaciais, o transporte
de cargas, o reabastecimento espacial, a montagem, atualizacao ou reparagao de estru-
turas em Orbita [13] e ainda o movimento de satélites para novas localiza¢oes orbitais
[6]. A componente automatizada desta manobra torna-se um fator critico quando se esta
perante uma situacao em que os atrasos de comunicagao sao substanciais, o que impede
de reagir imediatamente a algum problema ou perturbagao inesperada que possa ocorrer
[14].
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(b) Missao ClearSpace-1 (ESA) [16]

Figura 2.2: Exemplos de missoes espaciais com recurso ao rendezvous

O conceito de rendezvous comecou a ser discutido desde a missao Gemini da NASA,
que ocorreu de 1961 a 1966 e que tinha como objetivo o desenvolvimento de técnicas de
viagem espacial para apoiar a missdao Apollo que pretendia colocar o homem na Lua. Os
astronautas americanos, Neil Armstrong e David Scott, foram os primeiros a realizar com
sucesso a manobra de docking, dia 16 de Margo de 1966, ao acoplar com o veiculo Agena.
Mas esta tratava-se de uma operagao manual devido a preocupagoes de seguranca, dando
oportunidade aos russos para realizar a primeira manobra de docking automatizada, do
satélite Cosmos-186 com o Cosmos-188, dia 30 de Outubro de 1967, usando apenas sim-
ples algoritmos de controlo e estratégias de navegacao, devido a sua baixa capacidade
computacional [1]. Apds o sucesso russo com uso de manobras automatizadas, este come-
¢ou a ser implementado em diversas missoes espaciais como a missao americana Apollo
(1968-1972), a missao americana Skylab (1973-1974), nos programas das estacoes espaci-
ais russas Salyut e Mir (1971-1999), a missao americana e russa Apollo-Soyuz (1975) e o
programa americano e russo para preparar a ISS (1990s) [17]. Mais tarde, naves espaciais
como a ATV europeia, a Cygnus americana, a Dragon da SpaceX, a H-II japonesa e a
Progress russa comegaram a ser utilizadas como veiculos de transporte, reabastecimento
e montagem para a ISS [5, 17], como se pode observar na Figura 2.3. A histdria e a evo-
lug¢ao das manobras de aproximacao podem ser encontradas com mais detalhes em [18],
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aprofundando as mudancas e dificuldades que foram encontradas durante as missoes

espaciais mais relevantes.

Figura 2.3: Acoplamento da Crew Dragon (SpaceX) a ISS [19]

Varios modelos de movimento relativo entre dois satélites sao descritos na bibliografia,
mas a mais simples e mais estudada no contexto de rendezvous é a abordagem apresen-
tada em [20], denominada de equacdes de Clohessy-Wiltshire-Hill (CWH), que através
do problema de dois corpos e das leis de Newton e Kepler deduz um sistema de equagoes
linear e multi-variavel para a posicao e velocidade relativa entre um target e um chaser.
Dado que se trata de uma linearizacao de uma dinamica nao linear, as equagoes de CWH
dependem da situacao especifica a que se refere a manobra de rendezvous e assume-se
assim uma distancia relativa suficientemente préoxima, excentricidade de 6rbita nula, ou
seja, uma Orbita circular e sem perturbagdes. Uma extensao das equagdes de CWH para
orbitas keplerianas elipticas sao as equagoes de Tschauner-Hempel (TH) que resultam
num Sistema Linear Variante no Tempo (SLVT) [21] ou ainda as equag¢des de Yamanaka
e Ankersen [22] que apresentam uma solucao analitica as equagdes de TH. Mas habitual-
mente, para o rendezvous, ter um modelo linear para realizar a aproximagao dos satélites

¢é suficiente.

Ao longo dos anos, diferentes métodos foram considerados para as operagoes de proxi-
midade entre satélites, mas devido as limitagdes computacionais no espaco [23, 24], havia
um foco em métodos mais simples e computacionalmente mais leves. No entanto, recen-
temente, com o desenvolvimento de sistemas embutidos mais capazes e métodos mais
eficazes, passaram a ser considerados métodos mais exigentes em termos computacionais

para realizar certas operagOes espaciais, e entre eles esta o MPC.
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2.2 Controlador Preditivo baseado em Modelos (MPC)

O controlador MPC comecou no final dos anos 60 com o desenvolvimento da técnica
de controlo preditivo por Jacques Richalet, progredindo com o controlo de horizonte es-
tendido para modelos de espaco de estado nos anos 70, para o uso de processos industriais
como refinarias de petrdleo, processamento de quimicos e centrais elétricas a partir dos
anos 80 e mais tarde para a area automovel, aeronautica e solar [17, 25, 26] devido ao
sucesso e as capacidades que este apresenta [27].

Antes do MPC ter sido considerado para manobras de proximidade, o Controlo por
Modo Deslizante (Sliding Mode Controller) (SMC) era um dos eleitos [28-30], devido
a sua capacidade em controlar sistemas nao lineares, em obter convergéncia, por ser
computacionalmente rapido e por possuir uma realimentacao de estado multi-variavel,
que era apelativa para realizar o docking [31].

No entanto, este tipo de controlador tinha alguns problemas no que toca a incorpora-
cao de restricoes de trajetorias, uma vez que dependia de analises probabilisticas, para
além da incapacidade em resolver problemas de optimizagao no que toca a tempo ou
combustivel [17, 31, 32]. Isto fez com que o SMC fosse, em certas aplica¢oes, substituido
pelo MPC que consegue incorporar restri¢oes e é baseado em conceitos de controlo 6p-
timo. Estudos foram feitos para comparar as duas abordagens em [33], demonstrando o
potencial do MPC no que toca a conseguir equilibrar melhor o consumo energético dos

propulsores e a rapidez com que o erro estatico convergia para atingir a posi¢ao desejada.

O MPC tinha outra vantagem que o tornava mais indicado do que outros controla-
dores 6ptimos, que € a capacidade de re-optimizar a trajétoria inicialmente definida e
de incorporar facilmente restri¢oes, conseguindo preparar melhor o sistema para diver-
géncias no trajeto inicialmente definido e lidar com um maior grau de perturbagoes [17,
31]. Isto permite obter uma optimizagao online, com uma solugao éptima em tempo real,
que vai ter em atencgao perturbagoes ou anomalias inesperadas e ajustar a lei de controlo
6ptimo a cada novo instante. Esta nova capacidade de optimizag¢ao vem no entanto com
desvantagens, nomeadamente a carga computacional comparativamente a métodos de
controlo mais simples. Para além disso, ainda nao existe uma abordagem definida para
lidar com a precisao necessaria face a todas as perturbagdes que podem surgir numa
missao de rendezvous, abordagem esta que seja nao so6 viavel de implementar em tempo
real mas que mantenha um bom desempenho operacional e, portanto, mais investigacao

e desenvolvimentos sao necessarios [34].

Este novo método de controlo comecou por sua vez a ser tema de investigacao na area
de manobras de aproximacao, com um leque extenso de artigos e com aplica¢Oes praticas
reais como o PRISMA [35, 36] e também para cenarios de missdes espaciais como o MSR
[37]. No entanto, devido as limita¢oes a bordo dos processadores num ambiente espacial,

o uso de optimizagao ainda se encontra na sua fase inicial.
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Este limite computacional vem da necessidade de consumir o minimo de energia
possivel, de ter um sistema embutido leve, ocupar o minimo de espago e de apresentar
resisténcia a radiagao [38]. Por outro lado, o uso de optimizagao para lancadores ja é mais

comum, uma vez que os langadores podem ter menos restrigoes computacionais.

Dos artigos e desenvolvimentos alcangados com o uso do MPC na manobra de ren-
dezvous destaca-se o tutorial [39] que apresenta e agrega as descobertas mais recentes e
avangos relevantes nesta area, para além de enumerar estratégias para lidar com os limites
computacionais. Uma componente importante do MPC ¢ a sua capacidade de incorporar
restricoes e um estudo de caso é realizado em [40] com énfase nas restri¢oes a ter em
consideracao durante o processo de rendezvous como o desvio de obstaculos, restrigoes
de largura de banda, de campo de visao, de seguranca e restri¢oes fisicas. Algumas das
restri¢oes que sao tipicamente consideradas na bibliografia incluem restri¢des nos pro-
pulsores [41-46] para limitar a energia despendida, restri¢coes de Linha de Visao (Line Of
Sight) (LOS) [41-43, 45, 46] para que o chaser consiga sempre observar o target, restricdes
de encaixe suave, ou do inglés soft docking, [13, 41, 42, 44, 47] para limitar a velocidade e
posicao terminal relativa e ainda restri¢des de desvio de obstaculos [42, 43, 46-48] para
evitar o contacto com certos objetos. De destacar [41] que propde uma técnica que varia
a regiao de LOS consoante a rotagao do target e as restrigdes dinamicamente reconfigura-
veis para MPCs lineares que foram abordadas em [49], juntamente com o uso eficiente de

combustivel para este tipo de manobras em [50].

Um dos problemas que emerge com a manobra de rendezvous nao cooperativa € o facto
da atitude do target ser arbitraria, logo é preciso ter aten¢ao ao seu momento angular.
Este comportamento é definido como o tumbling de um satélite, do qual foram propostas
diversas solugdes com o auxilio do MPC [41, 43, 46, 51, 52]. A manobra de docking também
apresenta uma importancia significativa numa missao espacial, sendo possivel considerar
no mesmo controlador tanto a manobra de rendezvous como a de docking [31, 43, 44, 47,
51].

O uso de dinamicas nao lineares é estudado para manobras de aproximagao com o
MPC em [44, 46, 47, 53] e 0 mesmo se pode dizer para situagdes com Orbitas elipticas
(4, 46, 53], apesar de, em algumas situacdes, se poder considerar a Orbita eliptica real
como uma orbita circular de maneira a recorrer as equacoes lineares de CWH. Existem
também abordagens que tentam responder ao problema de rendezvous numa maneira
mais generalizada, ou seja, tendo em consideracao os dois satélites como ativos. Em [54]
considera-se uma orbita de referéncia oscilatoria, apesar de recorrer a receptores de GPS
nos satélites. Outra solucao, apresentada em [55], é incluir duas dindmicas interligadas,
uma para o habitual referencial relativo entre o target e o chaser e outra dindmica apenas

para o target em relagdo a Terra, dependendo assim de um referencial de inércia.
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2.3 Formacao de Voo

A formacao de voo de satélites é uma abordagem que inclui dois ou mais satélites
numa configuracao espacial controlada, cujas operacdes sao sincronizadas através da
constante troca de informacao [56, 57]. Algumas aplicac¢des deste tipo de sistemas in-
cluem a exploragao do espaco profundo, ou do inglés deep space, a monitorizacao da Terra
e a manutencao de satélites [56]. Um exemplo de missao espacial que tem como objetivo
demonstrar as tecnologias necessarias para realizar a formagao de voo de multiplos saté-
lites é a missao PROBA-3 da ESA [58].

Esta abordagem traz algumas vantagens comparativamente ao método tradicional,
especialmente a nivel de custo, desempenho, risco, flexibilidade e modularidade, onde
multiplos satélites podem ser coordenados cooperativamente permitindo ter redundan-
cia efetiva e facilidade na substitui¢ao de cada agente [57]. Enquanto que a abordagem
tradicional é mais centralizada e um problema com um unico satélite pode significar a
substituicao completa do sistema.

No entanto, a formacao de voo também traz desvantagens, nomeadamente na dificul-
dade de implementagao e no rigor que é necessario para evitar as colisoes entre os satélites
que requerem um controlo preciso das distancias, velocidades e orientacdes relativas. Em
certas situagoes pode ainda haver complicac¢des adicionais como interferéncias entre saté-
lites e perturbacdes causadas por exemplo pelo arrasto atmosférico, solar e varia¢des no
campo gravitacional da Terra [57]. Na Figura 2.4 é possivel observar alguns exemplos de

topologias usadas para a formagao de voo.

Topologia circular para S1  Topologia de linha para
formacao circular formagao no plano

orbita de referéncia érbita de referéncia

Figura 2.4: Exemplos de topologias para formacao de voo de satélites, adaptado de [59]

Um sistema de formacao de voo pode pedir em alguns casos uma solu¢ao mais com-
pleta da dinamica relativa entre satélites como em [60] onde é deduzido um modelo
matematico nao linear com seis DOF, ou seja, inclui tanto a dindmica translacional como

a rotacional relativa entre dois satélites, numa formagao lider-seguidor tendo em conta
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perturbacoes orbitais. Este modelo é uma generalizacao das equagoes CWH, apresentando

0s mesmos principios fisicos.

Geralmente, existem trés abordagens diferentes para a coordenacao de varios veiculos,
nomeadamente a formacao lider-seguidor, a abordagem comportamental e a abordagem
de estrutura virtual.

Na formagao lider-seguidor um dos agentes é considerado o lider que define um trajeto
principal, e os restantes sao os seguidores que acompanham esse lider. A vantagem é que
o comportamento do grupo é dirigido pela especificagdo do comportamento de um Gnico
agente, o lider, mas ao mesmo tempo torna-se também um ponto tnico de falha crucial
[61].

Na abordagem comportamental, varios comportamentos desejados sao determinados
para cada agente. A ideia é tornar a acao de controlo de cada agente numa média ponde-
rada para cada comportamento existente como desvio de colisoes, seguimento dos agentes
e formacao relativa constante. A vantagem é que é natural derivar estratégias de controlo
[62, 63] e para além disso, cada agente reage de acordo com a posi¢ao dos seus vizinhos.
A desvantagem é que o comportamento do grupo nao pode ser definido explicitamente,
para além de que é preciso analisar matematicamente a abordagem comportamental e
garantir a estabilidade do grupo [61].

Finalmente, na abordagem de estrutura virtual, toda a formagao é tratada como uma
estrutura Unica. A estrutura virtual pode evoluir como um corpo rigido numa determi-
nada direcao e orientacao, mantendo a relacdo geométrica rigida entre os varios veiculos
[64, 65]. A vantagem desta abordagem é que é bastante facil de designar um comporta-
mento coordenado ao grupo. A desvantagem é que exigir que a formagao proceda como
uma estrutura virtual limita o nimero de potenciais aplicagdes. Outra desvantagem é que
o seu desenvolvimento esta dependente de uma implementacao de controlo centralizada
[61].

Dependendo dos requisitos e necessidades para a formagao de voo existem trés con-
figuragoes principais de controlo a que se pode recorrer, que se encontram ilustradas
também na Figura 2.5.

A configuragao centralizada é composta por um tnico controlador que trata de todas
as tarefas necessarias, tais como conexoes, controlo e monitorizagao [66]. Uma vez que
o controlador vai tratar de todas as operagdes este precisa de ter uma capacidade com-
putacional de alto nivel, sendo assim o Gnico ponto de controlo, mas também o tnico
ponto de falha, que pode causar grandes problemas de segurancga e financeiros em caso
de anomalias, avarias ou falhas criticas [66—68], uma vez que nao existe redundancia.
Para além disso, é preciso considerar que multiplos utilizadores podem ter de partilhar os
mesmos recursos, a expansao do sistema é limitada pela capacidade desse controlador e
pode haver restri¢cdes do sistema para tecnologia nao homogénea [66, 68]. O controlo cen-
tralizado resolve a grande optimizacao de todo o sistema, tendo assim toda a informacao
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dos modelos, custos e restri¢oes sobre todas as variaveis de decisao [69].

A configuracao descentralizada é o extremo oposto do centralizado no que toca a
distribuicao de tomada de decisdes de um sistema. Este separa o sistema em agentes e
optimiza apenas os objetivos locais, sem comunica¢ao ou conexao entre os agentes [69],
0 que pode ser uma vantagem, mas a0 mesmo tempo o desempenho resultante pode ter
um impacto negativo para sistemas que dependem fortemente de interagao. A vantagem
desta abordagem é que, ao contrario do centralizado, se houver um defeito, apenas aquele
agente afetado é substituido, mantendo o funcionamento geral do sistema. E permite
também uma maior facilidade de expansao.

A configuracao distribuida faz a separagao em agentes mais simples como o descentra-
lizado, mas permite ainda a comunicagado e interagao entre os diversos agentes do sistema.
Assim tem a vantagem que as operagoes e tarefas sao partilhadas e distribuidas, onde
cada agente tem uma tarefa especifica e comunica concorrentemente com os outros para
chegar a um objetivo comum [67, 68], tendo em aten¢do como é que a sua acao afeta a
acao dos outros [70]. Isto é possivel através de uma rede de comunicagao que coordena
as acoes de uma maneira concorrente. Ao ter presente elementos de redundancia pode-se
ter maior confiabilidade e seguranca em casos de falhas, uma vez que o sistema geral
pode continuar a funcionar mesmo que um dos agentes nao esteja operacional [71]. Existe
entao mais flexibilidade e confiabilidade, melhor desempenho e maior capacidade para
expandir o sistema [66]. Em contrapartida, as configuragoes distribuidas requerem geral-

mente mais investimento inicial e sao mais dificeis de implementar.

* Uy - | 1
Sub Sistema 1
Z1y Sistema | 2
MPC oo
Tp—1 Tn
U y?l
~1>Sub Sistema n)
f |
Centralizado
% U1 | Y1 * uy | Y1
MPC 1 Sub Sistema 1 MPC 1 Sub Sistema 1
xli SistemaT932 L T 1y, Sistema | T2
o —1 s ] I:H_A:'_
Janr fan A Tn—1 W
y = Y
Unp Q n Unp o I
MPC n ISub Sistema n) MPC n Sub Sistema n,
; | ; |
Descentralizado Distribuido

Figura 2.5: Configura¢des de controlo para o MPC, adaptado de [72]

No que toca a desenvolvimentos cientificos para formacao de voo e recorrendo ao
MPC tem-se por exemplo a tese [73] que apresenta diferentes extensdes das equacoes de
movimento relativo para formagao de voo e [74] onde é aprofundada a abordagem de
estrutura virtual ao introduzir o conceito de realimentacao de formagao de maneira a

garantir a estabilidade e permanéncia da formacao que € sujeita a perturbacdes. Ainda,
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através do SMC em [55] recorre-se as dinamicas relativas nao lineares para obter um
controlador que optimiza a manobra e a continuagao da formagao de voo, tendo em con-

sideragao perturbagoes J, e também incertezas.

Para o problema especifico do descentralizado, em [75] € combinada a configuracao
descentralizada com a abordagem de estrutura virtual tal que os beneficios de ambos
sao atingidos a0 mesmo tempo, através de uma topologia de anel bidirecional. E ainda,
em [76], sdo realizadas medigoes relativas que afetam todos os satélites seguidores, no
sentido de desenvolver redundancia e obter uma formacao relativa mais precisa.

Na configurac¢ao distribuida de sistemas de controlo, em [77] sdo agregados os con-
ceitos principais de cooperagao, MPC, formacao de voo, capacidade de recuperacao de
falha e atencao aos atrasos de comunicagao, para além de comparar o seu desempenho
as outras configuracdes, o centralizado e descentralizado, onde o distribuido superou em
termos de minimizar o esfor¢o de controlo e na compensacao necessaria para as falhas.

Relativamente ao MPC distribuido para um sistema composto por diversos agentes,
em [78] é estudado o problema de pelotao para um grupo de veiculos heterogéneos que
seguem uma topologia de rede unidirecional com formacgao lider-seguidor. Existem tam-
bém desenvolvimentos do MPC distribuido para o Veiculo Aéreo Nao Tripulado (VANT),
como em [79], onde se compara num ambiente de simulagdo o MPC distribuido com o
centralizado para chegar a uma dada formacao de voo, recorrendo a um modelo cine-
matico nao linear e permitindo a troca de informagao, como a sua posicao, para evitar

colisdes entre os agentes.
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3

FunDAMENTOS TEORICOS

Este Capitulo apresenta os fundamentos base e a teoria que estao por tras da rea-
lizacao desta dissertagao, onde todas as defini¢oes, simbolos e metodologias principais
irao ser descritas. Assume-se também que todas as grandezas apresentadas neste e nos

restantes Capitulos.

O Capitulo comeca por abordar os diversos referenciais que vao ser relevantes para
descrever os corpos num dado espacgo, progredindo com a cinematica de corpos rigidos
e ainda os conceitos fundamentais da dindmica translacional e rotacional relativa para
satélites, que sao habituais nas situacoes de rendezvous e de formagao de voo. Finalmente
¢ introduzido o conceito de optimizacao e alguns exemplos de problemas e controladores
optimos, como o problema de Regulacao Linear Quadratica (Linear Quadratic Regulator)
(LQR) e 0 de Seguimento Linear Quadratico (Linear Quadratic Tracking) (LQT), necessarios
a introdugao do Controlo Preditivo baseado em Modelos (Model Predictive Control) (MPC),

que € o foco da dissertacao.
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3.1. REFERENCIAIS

3.1 Referenciais

Nesta Seccao serao apresentados sucintamente os referenciais mais relevantes para
descrever os corpos num dado espaco, de maneira a conseguir determinar e controlar a
cinematica e a dindmica dos satélites. Para o desenvolvimento desta Seccdo, incluindo
fundamentos e dedugdes, recorre-se principalmente a [80-82]. Todos os referenciais des-

critos nesta Secgao encontram-se representados na Figura 3.1.

Referencial do Corpo Fixo
Representado por F*! : {Os,fsb,fsb,f(sb}, é um referencial com origem no centro de
massa do corpo O, e com os eixos orientados em direcao aos eixos principais de
inércia, sendo portanto um referencial principal de inércia. O s refere-se ao satélite
em especifico, por exemplo s = t para o target, s = ¢ para o chaser, s = | para o lider

ou s = f para o seguidor.

Referencial de Inércia Centrado na Terra (ECI)
Representado por F' : {O®,fi,ji,ﬁi}, € um referencial de inércia, nao rotativo, em
relacgdo as estrelas, com origem no centro de massa da Terra, podendo-se aplicar as
Leis de Newton e facilitando os calculos para obter as equagdes de movimento de
um corpo orbital. O seu plano i;j ; vai coincidir com o plano equatorial da Terra,
onde k; se encontra no eixo de rotacao da Terra com sentido Sul-Norte, i; aponta

para o equinodcio vernal e j; respeita a regra da mao direita.

Referencial Horizontal Local Vertical Local (LVLH)
Representado por F*° : {Os,fso,fso, Kk,,}, e também conhecido por ser um referencial
orbital, é um referencial nao inercial frequentemente utilizado para a navegacao
de satélites e observacao [83]. Tem como origem o centro de massa do corpo em
6rbita, com i,, direcionado ao longo do vector radial r, € R3 expresso em Fi, que
vai do centro de massa da Terra até ao centro de massa do satélite. k, aponta para
a direcao normal a 6rbita, paralelo ao vetor do momento angular orbital e fso que

segue a regra da mao direita. Assim, os versores de F*°° podem ser definidos como

. h
kso—m

~ I
i = 7—
el

(3.1)

Jso = kso X1gp,

onde h =r; x i é o vetor de momento angular da orbita.
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i;
equindcio vernal . Lso

1sp

Figura 3.1: Referencial ECI, LVLH e do corpo fixo

3.2 Cinematica de Corpos Rigidos

Nesta Secgao sera apresentado o que é e como se pode descrever o movimento de um
satélite, comecando por introduzir conceitos basicos como a definicao de um corpo rigido
e progredindo ao apresentar as diferentes descricoes de atitude e como converter de uma
descri¢ao para a outra, definindo a atitude como a orientacao de um corpo em relagao a
um referencial. Para o desenvolvimento desta Sec¢ao, incluindo fundamentos e deduc¢oes,

recorre-se principalmente ao auxilio de [80, 81, 84, 85].

Um corpo rigido é um corpo continuo sélido em que todos os seus pontos mantém as
distancias relativas entre si, independentemente de forgas externas aplicadas sobre este,
nao podendo haver deformagdes ou mudangas de forma. Este tipo de corpo vai possuir
no maximo seis Graus de Liberdade (Degrees of Freedom) (DOF), trés para a posicao e
trés para a orientagao [83]. Ora, ao considerar o satélite como um corpo rigido, é possivel

aplicar os principios da cinematica e dindmica de corpos rigidos, que é bem estudada.

A cinematica é caracterizada como a descri¢ao do movimento de um corpo, despre-
zando a razao do seu movimento, ou seja, nao tem em consideracao forgas, massas, inércia
ou torque [84]. Para obter a cinematica pode-se recorrer a diferentes descrigdes de atitude,
sendo as mais conhecidas as matrizes de rotagao, os angulos de Euler, os quaternioes e os

parametros modificados de Rodrigues.

3.2.1 Matriz de Rotagao

A matriz de rotacdo é uma descrigao de atitude que serve principalmente para pas-
sar um vetor de um referencial para outro ou para descrever a orientacdo mutua entre

duas coordenadas em referenciais diferentes [81]. Descricdo que pertence ao conjunto de

18



3.2. CINEMATICA DE CORPOS RIGIDOS

matrizes SO(3) e que é representada por

€11 €12 €13
b _ _
Ri=lcn ¢ c3|= [Cl ) C3] (3.2)

€31 €32 (33

definindo R? € R3*3 como a matriz de rotagio do referencial F* para o referencial F?,
ambos referenciais hipotéticos, e sendo (¢, ¢, ¢3) 0s seus vetores coluna.
O grupo SO(3) representa o conjunto de matrizes ortogonais tridimensionais com

determinante um, ou seja,

SOB)={ReR¥>®: RT'R=1;, det(R)=1) (3.3)

3x3 3 matriz identidade.

sendo det(.) o determinante da matriz e I; € R
A utilidade das matrizes de rotagao vem da facilidade com que se pode passar de
um referencial para outro, inclusive para velocidades angulares. Definindo a velocidade

T .
angular como w = [a)1 W, a)3] € R3, considere-se o exemplo

sb _ . sb sb_so
wi,sb - wso,sb + RSOwi,so (34)
onde “’?Zb é a velocidade angular do referencial F*! relativamente a F* expresso em F*!,
wzg & € a velocidade angular de Fs relativamente a F*° expresso em F*' e 0!’ éa
velocidade angular do referencial F*° relativamente a F! expresso em F*°.
A derivada ao tempo da matriz R pode ser dada pela expressao [86]
20 b \Rb — RY
R, =S(wy ,)R; =R;S(wy ). (3.5)
sendo S(.) € R3*3 a matriz antissimétrica dada por
0 —ws3 ()
S(w)=| w3 0 -wif (3.6)
—wy; Wi 0

3.2.2 Quaternioes

O conceito de quaternides, introduzido pelo matematico irlandés William Rowan
Hamilton (1805-1865), é um sistema de coordenadas caracterizado por nao apresentar
singularidades e por possuir uma equagao diferencial simples. Este, no entanto, tem a des-

vantagem de nao ser trivial de visualizar, ao contrario de um ponto num espaco cartesiano.

Considera-se o quaterniao como
q+61iq+€2fq+e3ﬁq=q+e (3.7)

.. T
representado pela soma do coeficiente escalar 17 com o vetor € = [61 € 63] € R? sendo
(1,€1,€5,€3) 0s coeficientes do quaterniao e (iq,jq,kq) as unidades fundamentais do qua-

terniao.
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Matricialmente, pode-se considerar o quaterniao q € H por
n
€1
a=|"|= M (3.8)
€ €
€3

sendo H o conjunto dos quaternides.

A

As unidades fundamentais do quaterniao (iq, j ¢Kg) sdo todas mutuamente perpendi-

culares entre si

22 2 22 s

i, =], =k, =1gj kg =-1,

i i = —: $ = K

RSO (3.9)
JgKq = —kgj, =14,

ki, =-ik, =]

e os coeficientes do quaterniao sao definidos com

1 = cos(¢/2),

€1 = ey sin(¢/2),
€, = epsin(¢/2),
€3 = e3sin(¢/2)

(3.10)

sendo (e, e;,e3) os elementos principais de rotacao e ¢ o angulo de rotagao principal, tal
que
2., ,2. .2 _
ejtes+es=1,

2 2

(3.11)
172+(—:1+62+e§=1

. . . .o~ z - T
Existe ainda o conjugado do quaterniao que é dado por q = [17 —eT] .
Para determinar a evolu¢ao dos quaternides é preciso obter a sua equacgao diferencial,

descrita na forma matricial como

1 0 -
q=|"=2|"" @3 T@214 (3.12)
€ 2 Wy —wWs3 0 w1 €7
w3 wr —w1 0 €3
ou também por [87]
1 Al@) (3.13)
= — w = . .
=2 1, +5(e) 1
A conversao de quaternides para matriz de rotagao é dada por
172+ef—e§—e§ 2(e1€; +n€3) 2(e1e3—1n€y)
R=| 2(e1e;—1e€3) 112—€%+€§—632) 2(ee3+1n€7) |- (3.14)
2(e1€3+1€3) 2eres—ner)  nP—ef—€3+€3)
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3.2.3 Angulos de Euler

Outra descri¢ao muito utilizada sdo os angulos de Euler ® € R? representados na
Figura 3.2. Sao caracterizados por dependerem de uma sequéncia de rotagdes, ou seja,
os angulos de Euler podem apontar para diferentes pontos no espago de acordo com
a sua sequéncia de rotacao, para além de apresentarem singularidades e uma equacao
diferencial menos simples que a dos quaternides. Por outro lado, os angulos de Euler sao
mais faceis de conseguir visualizar.

Dada estas caracteristicas, normalmente utilizam-se os quaternides para lidar com a
cinematica, e depois esses quaternioes sao convertidos para angulos de Euler de maneira a
conseguir visualizar facilmente a evolucao da atitude do corpo. Enquanto que as matrizes

de rotagao ficam encarregues de mudar de um referencial para outro, caso seja necessario.

Figura 3.2: Representagao exemplo dos dngulos de Euler, imagem do satélite de [88]

Os angulos de Euler sao por sua vez definidos por

@
0 (3.15)

¥

sendo @ o roll, O o pitch e 1 0 yaw, que neste caso representam respetivamente rotagoes

S}

nos eixos X, Y e Z de um referencial para outro. E através dos angulos de Euler pode-se

definir as matrizes de rotacao para os diferentes eixos, dados por

(1 0 0
Rx(P)=[0 cos(®) -sin(D)|, (3.16)
[0 sin(®)  cos(D)

[ cos(B) 0 sin(0)
Ry(0)=| 0 1 0 | (3.17)
|—sin(0) 0 cos(0)
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cos(¢p) —sin(yp) 0
Rz() = [sin() cos(p) O (3.18)
0 0 1

Considerando uma matriz de rotacao RZ4;Y9X® descrita por uma rotagao ¥ no eixo Z,
seguido de uma rotagao 6 no eixo Y e finalmente uma rotagao @ no eixo X, ou seja, uma

sequéncia Zy, Yy X¢, obtém-se

Rz, voxo =Rz(P)Ry (O)Rx(P) =

CPI() ~sP)e(®)+c(P)SOS(D)  sPs(@)+c(P)e@)s(0) | (310
s()e(0)  c(P)e(P) +5()s(0)s(P)  —c(P)s(P) + s(1p)c(P)s(0)
—s(0) c(0)s(D) c(0)c(D)

abreviando cos(.) para c(.) e sin(.) para s(.).

Por outro lado, a conversao de dngulos de Euler para quaternides é dada por

c

2}
/—\/\/@/\
~
N
o
—_ o~~~
)
~
N

)
)

: 3.20
) (3.20)
)

c
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3.3 Dinamica Translacional Relativa

Nesta Seccao sao apresentadas as equagoes matematicas que permitem obter a dina-
mica translacional relativa para a manobra de rendezvous entre dois satélites, conside-
rando uma Orbita circular. Comega-se por deduzir a dinamica relativa nao linear, que
depois € linearizada para chegar as equacoes de Clohessy-Wiltshire-Hill (CWH) [20] e fi-
nalmente é executada a sua discretizacao. Para o desenvolvimento desta Seccdo, incluindo

fundamentos e dedugdes, recorre-se principalmente ao auxilio de [31, 34, 51].

Tipicamente, manobras de aproximagao como o rendezvous sao realizadas de forma
relativa, ou seja, a partir de um referencial orbital relativo centrado no target, em vez de
considerar os estados absolutos dos dois satélites. Ao considerar um referencial relativo
nao so se reduz a quantidade de estados, mas também se tem tipicamente, usando sen-
sores locais, toda a informacao necessaria a manobra, sem ter de recorrer a comunica¢ao
terrestre, dai ser a abordagem tipica para este tipo de problemas. Considera-se que as
manobras a serem efetuadas sao entre dois satélites suficientemente préximos um do
outro, ambos a orbitar a Terra e desprezando perturbac¢des como a pressao da radiacao
solar, arrasto atmosférico, a forca gravitacional de um terceiro corpo, a forca de atragao

gravitica mutua entre os satélites, etc. [13]

Considere-se ainda um sistema composto por dois satélites, um satélite passivo target
com massa m, numa 6rbita circular e um satélite ativo chaser com massa .. Sejar, € R3 a
posicdo do target e r. € R3 a posicdo do chaser, ambos expressos no referencial F/, pode-se

dizer que a posicao do chaser relativamente ao target € dada por
ip:rc—rt. (3.21)

Aplicando a segunda Lei de Newton e a Lei da Gravitagao Universal para um corpo s,

obtém-se a aceleracao

i, =—Lr, (3.22)
s

sendo r, 0 vetor de posicao do satélite expresso em F', 7, a sua magnitude e y 0 parametro
gravitacional padrao. Neste caso, uma vez que a massa dos satélites é muito pequena
quando comparada a massa da Terra, y pode ser considerado o parametro gravitacional
padrao da Terra.

Ora, a aceleracao dos satélites target e chaser, a partir da expressao (3.22), vao ser dadas

respetivamente por

i=-Lr, (3.23)
Ty
. U F.
__ kL 3.24
rC rgrf mc ( )

T
onde F, = [Fx F, FZ] € R3 é o vetor de forcas externas aplicadas no chaser, expressas

em F', que neste caso representam forgas propulsivas.
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Substituindo as expressoes (3.23) e (3.24) na segunda derivada em relacao ao tempo

da expressao (3.21), obtém-se a equagao de aceleracao relativa entre os dois satélites

in _u # # F,
= — =——T,+ =T+ —. 3.25
P r.—1; T? re Tt3 r; m, ( )

Considere-se ainda um referencial orbital F'° centrado no satélite target, para uma
orbita circular a volta da Terra, como se pode observar na Figura 3.3, e que descreva a

posicao relativa entre o chaser e target como

p :R? (ip):xito+yjta+ZRto- (3.26)

6rbita inercial do target orbita inercial do chaser

chaser

orbita relativa centrada no target

Figura 3.3: Manobra de rendezvous e referenciais, adaptado de [84]

Assim, a partir das expressoes (3.1), (3.25) e (3.26) é possivel chegar ao conjunto de

equagoes nao lineares para a dinamica translacional relativa, dada por

. . ri+X
x—Zny—nz(rt +x)+ t e = Uy,

[(x+r)2+p2+22

. .2 v _
V+2nx—-n‘y+ ﬂ—[(x+rt)2+y2+zz]3/2 =y, (3.27)

I+ p———=2—— =1
’l[(x+rt)2+y2+zz]3/2 y
T
sendo n = /% a taxa orbital do target e u = [ux U uz] = % € R3 a agao de controlo.
t c

No entanto, a expressao (3.27) pode ser reescrita no formato matricial, ficando

I.j :Ctp+Di’p+Ei’+Ft (3.28)
onde
0 -1 0
C,=-2n|1 0 o0, (3.29)
0 0 O
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L-n> 0 0
D,=—| 0 %—nz 0|, (3.30)
0 0 %
no_ 1
TCS th
Ei=-ul 0 (3.31)
0
e
thﬁ. (3.32)
mC

A expressao (3.27) pode também ser linearizada em torno do ponto de origem do

referencial F°, obtendo o sistema de equacoes diferenciais CWH

X-3n2x-2ny = u,,

U+ 2nx = uy, (3.33)

2"+nzz:uz

onde, no Anexo I, é documentado e deduzido com mais detalhe todo o processo matema-
tico que permite chegar a este resultado.

As equagoes de CWH podem ser usadas como uma boa aproximagao ao fornecer um
conjunto linearizado de equagoes de movimento. Mas sendo uma aproximacao, esta apre-
senta erros no comportamento real dos satélites. Dependendo dos requisitos de precisao
individuais, as equacoes de CWH s6 devem ser aplicadas para uma separacao de satélites
até a ordem das dezenas de quilometros e para orbitas quase circulares com excentricida-
des de ordem < 1073.

A expressao (3.33) pode ser reescrita no formato de espago de estado para um Sistema

Linear Invariante no Tempo (SLIT) dado por

x(t) = Ax(t) + Bu(t) (3.34)

ficando o S )

x(t) o 0o 1 o0 ollxn] [o oo

(1) 0 0 0 1 ollpwr) [0 00

Af_|0 0 0 0 0 1ffz(t) L0 0o Z"x; (3.35)

)| (322 0 0o 0 2n of|lx)] [1 o ol '

J(t) 0 0 -2n 0 Oflpm)| [0 1 0 te(1)

| 4(1) | 0 -n> 0 0 0]|zt)] [0 0 1]

onde x € R% é o vetor de estado e t é a variavel de tempo continuo.

Passando para o tempo discreto, o espago de estado é definido como
x(k+1)=Ayx(k)+ B u(k) (3.36)
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de tal modo que, aplicando o método de discretizacao Retentor de Ordem Zero (Zero-

Order Hold) (ZOH) [89] para um tempo de amostragem Ty apropriado, obtém-se

Ad = eATS =
[ 4—-3cos(nTy) O 0 %sin(nTs) %(1 —cos(nTy)) 0
6(sin(nT,)—nT,) 1 0 %(cos(nTs)—l) %(4sin(nTs)—3nT5) 0
0 0 cos(nTy) 0 0 %sin(nTs)
3nsin(nTy) 0 0 cos(nTy) 2sin(nTy) 0 ’
6n(cos(nT;)—1) 0 0 —2sin(nT;) 4cos(nTy) -3 0
0 0 -nsin(nTy) 0 0 cos(nT) |
(3.37)
T
B, :BJ- eAldt =
t=0
%(1 —cos(nTy)) %(TS—%sin(nTs)) 0
2 (sin(nTy) - nT,) -3T2+5(1-cos(nTy)) 0 (3.38)
0 0 11— cos(nTy)) ‘
%sin(nTs) %(1 —cos(nTy)) 0
%(cos(nTs) -1) -3T, + %sin(nTs) 0
0 0 Lsin(nTy)

sendo k a variavel de tempo discreto. Discretizacao que é recomendada na literatura para

a situacao de rendezvous [39].
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3.4 Dinamica Rotacional Relativa

Nesta Secgao introduz-se a dindmica rotacional relativa entre dois satélites no espago,
a orbitar a Terra. Para o desenvolvimento desta Seccao, incluindo fundamentos e dedu-

¢Oes, recorre-se principalmente ao auxilio de [60].

Para obter a dindmica recorre-se aos quaternides como representagao de atitude, e
as matrizes de rotagao para a transformagao de um referencial para outro. Considera-se
ainda uma formacao lider-seguidor sem perturbacdes e alguns dos conceitos ja apresenta-

dos na Seccao 3.2.

Considere-se o quaternido unitario q, = [175 esT]T, com ||q,|| = 1, como a representagao
de atitude do satélite do referencial F*¥ sempre em relagio ao referencial orbital do lider
Flo, qs para o satélite seguidor e q; para o satélite lider.

Entao, o quaternido relativo entre os referenciais fixos no corpo dos dois satélites pode

ser dado por

T
- MM+ €egé
q=q;0§ = ST = H (3.39)
meys—nre;—S(efler| €
e a cinematica relativa de atitude por

] 1] €T
= == =A 3.40
a= 1] =3 g o (340

b . . . .
sendo w = w{b b velocidade angular relativa, ou a velocidade angular de F/? relativa-
mente a F'?, expresso em F/?.

Considerando os satélites como corpos rigidos, a dinamica rotacional pode ser ex-

pressa pelas equagoes de movimento de Euler para corpos rigidos, dado por

J@l, = -S(03, s, + Ty, (3.41)

onde J, € R é a matriz de inércia do satélite e Ty, € R3 é o torque de atuagao do satélite
expresso em F*U.
Assim, considerando que a velocidade angular relativa é dada por

w= w{?b be zlb w{bbfb (3.42)
a dinamica de atitude relativa fica
chbzlfcb JfR wlh, IfR @i, (3.43)
e juntando a expressao (3.41) obtém-se
Jrao+)S(R), @l )] iR TS (@l 0!, +S(@+R) 0!h )] (4R} @) = F, (3.44)
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que pode ser reescrito na expressao [60]

Jfo=C,w+E, +F, (3.45)
onde
b b b
C, = -JS(R) 0!h,) ~ SRY @, )T + ST (@ + R} wlh,) (3.46)
é uma matriz anti-simétrica,
b b b,_
E, = -S(R}, %, I R], wlb, + ] RE T S(wlh )10l (3.47)
e
by_
F, :be_IfR{b I T (3.48)

. ~ . b, . ~ .
€ o torque de atuacao relativa e R{b é a matriz de rotacao do referencial ' para F/? que

pode ser obtida através do quaterniao relativo q pela expressao

RIY =15+ 218 (e) + 282(e). (3.49)
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3.5 Controlo Optimo

Nesta Secc¢ao introduzem-se os principios basicos de optimiza¢ao matematica, seguido
de alguns exemplos de problemas de controlo 6ptimo, como o LQOR e o LQT. Estes sao
métodos que permitem resolver um problema de optimiza¢ao ao minimizar a funcao de
custo e ao encontrar a melhor solugao possivel a um problema em que a sua qualidade
possa ser quantificada [90]. Para o desenvolvimento desta Seccao, incluindo fundamentos

e deducoes, recorre-se principalmente ao auxilio de [90-92].

Pode-se generalizar matematicamente o problema de optimizacao pela expressao

(3.50), considerando que se esta a tratar de um problema de minimizacao.

mdin V(d)
st. g(d)<0, (3.50)
k(d) =0

sendo d € R™ as variaveis de decisao, V : R — R a funcao objectiva que descreve o
problema de optimiza¢ao e do qual se quer determinar o seu minimo, g : R"» — R"s as
funcoes de restricao de desigualdade e k : R"» — R as fun¢oes de restricao de igualdade.
Dependendo do tipo de problema e dos métodos de optimizagao, a solu¢ao pode ser:
+ Optima Local: em que d* é um minimo local que satisfaz as restrigdes e nao é pior
que os seus vizinhos, ou seja, existe uma vizinhanga ¢ > 0 tal que V(d*) < V(d) para
todo o d pertencente ao conjunto definido pelas restri¢oes, tal que ||d —d*|| < ¢.
+ Optima Global: em que d* é um minimo global que satisfaz as restri¢des e nao é pior
que todos os outros, ou seja, V(d*) < V(d) para todo o d pertencente ao conjunto
definido pelas restrigoes.

Na Figura 3.4 é possivel observar alguns exemplos do tipo de solug¢des mencionadas.

V(d) = d? V(d) = d* + 10cos(3d + 1)
25 T T T T T T T T T 25 \/ T T T T 7 A 1
—V(d) ) —V(d) |
or O minimo global . O minimo global |
. minimo local
= =
\>-/ 10 - \>-/ ’
0F
0 -10
L -15
5 4 3 2 1 0 1 2 3 4 5 6 4 2 0 2 1 6
d d
(a) Solugao 6ptima global (b) Solugao 6ptima local

Figura 3.4: Exemplos de soluc¢oes Optimas globais e locais, adaptado de [91]
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Considere-se ainda um SLIT discreto dado por

x(k+1)=Ax(k)+Bu(k), x(0)=xg (3.51)
y(k) = Cx(k) + Du(k) (3.52)
equivalente a
Xfe+1 IAXk+Bllk (353)
Y = Cxj + Duy (3.54)

onde x; € R"x é a variavel de estado, uy € R é a variavel de controlo, y, € R" é a variavel
de saida, A € R™*"x é a matriz de estado, B € R"**"« é a matriz de entrada, C e R"*"x é a
matriz de saida, D € R"»*"« é a matriz de avanco que é nula e por isso desprezada e x( é a

condicao inicial.

3.5.1 Problema de Regula¢ao Linear Quadratica (LQR)

Definition 3.1 (Problema de Regula¢ao Linear Quadratica (LQR)). Encontrar a sequéncia
de controlo optima u; para k € {0;...;N — 1} que leva o sistema ao longo da trajectoria de
estado xz para k € {0;...;N} de acordo com a dindmica do sistema linear, tal que o critério de

desempenho especificado Vy seja minimizado.

Isto é
N-1
: _ T T T
min Vo =x5Pxn + Z(xk Q,xi +u; Wuy)
up,..., UN_1 =0 (355)
s.t. Xr41 = Axp + Buy

sendo P, € R"*"x g penalizagdo sobre o estado final, Q, € R"=*"x q penalizagao sobre os estados,

W e R">*" q penalizagdo sobre a agdo de controlo e N o horizonte de controlo.

Reformulando o problema de optimizagao através dos multiplicadores de Lagrange,

obtém-se a lei de controlo dptima

u}‘( = —Kka (356)
e o sistema em anel fechado
Xpi1 = (A - BKg)x; (3.57)
tal que, o ganho é dado por
K; = (BTP, B+ W) 'BTP ;A (3.58)
e a matriz de Riccati por
Py =ATPr, 1 (A-BK;) +Q,. (3.59)
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Mas outra maneira de descrever um SLIT discreto € através da formulagao batch

k-1

x(k) = A*x(0) + ZAk—l-iBu(i) (3.60)

i=0

e ao juntar as equagdes de estado até ao instante N obtém-se

[x(0)] [, ] [0 0 0 — 0][ wu(0)
x(1) A B 0 o - ol u®)
x(2) |=|A? [x(0)+| AB B 0 - ol u?2 |e
. . (3.61)
x(N)| [AN] |AN-IB AN-2B ANB ... B||u(N-1)]
X = Ax(0) + BU.
Assim, o problema de controlo 6ptimo passa a ser
min Vo= UTWU + 20T Tx(0) + x(0)T Q,x(0) (3.62)
com a sequéncia de controlo 6ptima dada por
U* = -Kx(0) (3.63)
e a sequéncia de estado 6ptima por
= (A - BK)x(0), (3.64)

considerando
. O, =diag(Q,,Q,,-,Q,,P,) € RN+ (N+1);
o W =diag(W,W,---, W) € RNxmN,
« Q,=ATQ A
- W=BTQ,B+W;

T
« K=W T.
3.5.2 Problema de Seguimento Linear Quadratico (LQT)

Definition 3.2 (Problema de Seguimento Linear Quadratico (LQT)). Encontrar a sequéncia
de controlo optima uy para k € {0;...;N — 1} que leva o sistema ao longo da trajectoria de
estado x; para k € {0;...; N} de acordo com a dindmica do sistema linear, tal que o critério de

desempenho especificado V seja minimizado relativamente a uma referéncia p, € R".

Isto ¢é
N-1
min Vo = -9 + +ul Wu
uo, IR Vo= = 9n) Py —9n) ; Qi — ;) +uf Wy
- (3.65)
s.t. Xry1 = Axp + Buyg,
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sendo P € R™*™ a penalizagdo sobre o desvio final e Q € R"™™" a penalizagdo sobre o desvio

em relagdo a referéncia.

A formulacao batch do SLIT discreto, tendo em conta a equagao de saida é definida

por

y(k) = CAFx( ZCAk 1=iBy(i (3.66)

e ao juntar as equagoes de saida até ao instante N obtém-se

[y(0)] [ C | [ u(0
yzli CA 0 0 o 0 uzli
u
Y ) CB 0 P | _ ]
y(2) | = | CA® |x(0)+] . _ _ _ u(2) [oY=Ax(0)+BU.
' N CAN-'B CAN™?B CAM™B ... CB '
[y(N)] [CAT] [u(N 1))
(3.67)
Assim, o problema de controlo 6ptimo passa a ser
min Vo= UTWU + 2UTT(Ax(0) - Y) + (Ax(0) - Y)T Q(Ax(0) - Y) (3.68)
com a sequéncia de controlo 6ptima dada por
U = -Kx(0)+K,Y, (3.69)
e a sequéncia de estado Optima por
X" = (A-BK)x(0) + BK,Y, (3.70)
considerando
] Y:[yg YN] eRn N+1

R Q _ dlag(Q Q,-,Q, P) cR™ (N+1)><n (N+1);
o W =diag(W,W,---, W) € RNxmN;

. W:BTQBH/V,
« T=B79;

K, =W 'T;

* K=K,A
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3.6 Controlador Preditivo baseado em Modelos (MPC)

Nesta Seccao introduz-se o conceito de MPC e como é implementado para resolver di-
ferentes problemas ja mencionados anteriormente. Para o desenvolvimento desta Secgao,

incluindo fundamentos e dedugdes, recorre-se principalmente ao auxilio de [25, 69, 91].

O MPC pretende resolver em cada instante de tempo o problema de controlo éptimo
para um horizonte de tempo finito e com o estado mais recente como a condigao inicial
da predicao, gerando uma sequéncia de controlo 6ptima onde o primeiro elemento dessa
sequéncia é aplicado no sistema, sujeito a restricbes de modelo, estado ou entrada e
resolvendo o problema outra vez no proximo instante de tempo com o estado atualizado

e com o horizonte deslocado para o instante seguinte.
O MPC, ilustrado na Figura 3.5, segue assim uma estratégia de [93]

* Predi¢ao do comportamento futuro através do modelo do sistema;

* Optimizagao em tempo real de maneira a minimizar a diferenca entre a predigao e
a referéncia, através da manipulacao da agao de controlo;

* Horizonte estendido ao resolver em cada instante de tempo o problema de optimi-

zagao para um horizonte de tempo finito.

Para além disso, o MPC destaca-se de outros controladores pela capacidade e facili-
dade em incorporar restri¢oes no problema de optimizacao, o que permite ter um con-
trolador mais preparado para lidar com situa¢des como limitagdes fisicas do sistema, por
exemplo limitagoes energéticas, ou restricoes de seguranga. Outras caracteristicas deste
controlador incluem a capacidade de lidar facilmente com sistemas multi-variaveis e
também a sua diversidade de métodos, seja linear, nao linear, hibrido, robusto, explicito,

distribuido, etc.

referéncia

saida preditiva

saida medida

V=

horizonte de controlo N

acao de controlo f acao de controlo preditiva

passada

passado futuro

Figura 3.5: Ilustracao do MPC, adaptado de [91]
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3.6.1 Problema de Regulacao para o MPC Linear sem Restri¢oes

Relembrando o problema de controlo 6ptimo de regulagao sem restrigdes para a for-

mulacao batch

min Vo= UTWU + 20T Tx(0) + x(0)T Q,x(0) (3.71)

que apresenta a sequéncia de controlo éptima
. T
U =-Kx(0)=[uj u} ... uy_] (3.72)
entao, a lei de controlo do horizonte estendido é dada por
u(ty) =uy=-[,, 0 - 0]Kx(0)=-Kox(0). (3.73)

O MPC segue o seguinte algoritmo [91] para o problema de regulacao sem restri¢oes:
1. Considerar o estado atual x(#;) como a condicao inicial xq para o problema de con-
trolo 6ptimo;

Obter a sequéncia de controlo 6ptima U* resolvendo o problema de controlo 6ptimo;
Se o problema nao for viavel, terminar o algoritmo;

Aplicar a primeira agao de controlo de U* no sistema, u(tx) = uj, = —-Kox(t);

G e

Repetir passo 1 para o préximo instante de tempo, t;,, até ao fim do seu funciona-

mento.

3.6.2 Problema de Seguimento para o MPC Linear sem Restri¢oes

Relativamente ao problema de controlo 6ptimo de seguimento sem restri¢oes para a

formulacao batch

min Vo= UTWU + 2UT T(Ax(0) - Y) + (Ax(0) - ¥)T Q(Ax(0) - Y) (3.74)
que apresenta a sequéncia de controlo 6ptima
_ T
U" = -Kx(0)+K,Y = [uz‘) u] ... uf\,fl] (3.75)

entao, a lei de controlo do horizonte estendido, assumindo a referéncia y como constante,

¢é dada por
u(ty) =u; = —[Inu 0o - 0] (Kx(0) + K, Y) = -Kx(0) + K,o5(0) (3.76)

com um algoritmo de horizonte estendido equivalente ao apresentado na Subsec¢ao 3.6.1.
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4

MPC LINEAR PARA RENDEZVOUS DE Doi1s

SATELITES

Com o objetivo de compreender e desenvolver técnicas cooperativas para multiplos
satélites é preciso primeiro perceber como funciona o método de rendezvous mais simples,
através de um Controlo Preditivo baseado em Modelos (Model Predictive Control) (MPC)
linear que seja capaz de lidar com uma dinamica relativa expressa pelas equagoes de
Clohessy-Wiltshire-Hill (CWH) [20]. Esta estratégia deve satisfazer as restri¢oes mais re-
levantes e estudadas para este tipo de manobras, como por exemplo a de a¢ao de controlo,
a de velocidade, desvio de obstaculos e Linha de Visao (Line Of Sight) (LOS). Agregaram-se
caracteristicas de diferentes artigos, nomeadamente [13, 47, 94], para desenvolver o MPC

deste Capitulo que vai servir de base para os métodos propostos nos Capitulos seguintes.

Apresenta-se assim a dinamica do sistema que se quer implementar, bem como o
problema de optimizacao, as restrigoes consideradas, os parametros de simulacao e os
resultados obtidos para diferentes situagoes de teste que envolvem diferentes usos das

restri¢oes ja mencionadas.
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4.1 Dinamica do Sistema

Considere-se um sistema composto por dois satélites, um chaser ativo e um target
passivo, onde o chaser realiza um conjunto de manobras para se aproximar do target e
manter uma posigao relativa constante. Para isso, recorre-se as equacgoes lineares de CWH,
assumindo uma drbita circular a volta da Terra para o target, uma distancia relativa entre
os satélites muito menor em comparagao com a distancia ao centro da Terra, com uma se-
paracao maxima dos satélites na ordem das dezenas de quilémetros [5, 31], desprezando
qualquer perturbacao e ainda assumindo que a massa dos satélites € muito menor que a

massa da Terra.

Relembrando as equagoes de CWH que foram apresentadas em 3.3 e que sao dadas
pela expressao (3.33), pode-se considerar um vetor de estado x € R®, comlfoosto pela po-
si¢ao relativa p = [x Yy z]T € R? e pela velocidade relativa v = [x v 2‘7] € R, ambas
expressas no referencial orbital F'° centrado no target. Ou seja,

T T
x=[pT vT| =[x y z & 7 ¢ (4.1)
onde
p=v (4.2)
e
3n2x + 21y + Uy
V= —2nx +u, (4.3)
-n’z+u,
T
tal que u = [ux u, uz] € R3 ¢ a acdo de controlo do chaser e n = % é a taxa orbital

t
do target, dependente do parametro gravitacional padrado da Terra y e do raio orbital do
target 1.

Ao reescrever esta dindmica no formato de espago de estado obtém-se

X(f) = Agyx(f) + Boyu(t) (4.4)
equivalente a

[%(t)] o o 1 o0 o|[xn] [o o 0]
(f) 0 0 0 1 oflypt) [0 0 o0 ,
21| 0 0 0 0 1|z .\ 000 ”"(t) (4.5)
)| 312 0 0 0 2n ol|lxt)] |1 0 0 ”y(t) '
(1) 0 0 -2n 0 Oflpt)] |0 1 0 us(t)
| 5(1) | 0 -n* 0 0 0]|zt)] [0 0 1]

e que vai ser discretizado aplicando o método Retentor de Ordem Zero (Zero-Order Hold)
(ZOH), passando para
Xj41 = Axy + Buy. (46)
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Sendo um problema de seguimento considera-se também uma equacao de saida defi-
nida por
onde y € R® é a variavel de saida idéntica ao vetor de estado. E tendo em conta a equacio
de saida para descrever o sistema discreto no formato de batch com o horizonte de controlo

N, obtém-se

Y(?) CCA 0 0 0 I u(i))

vil) ) CB 0 0 oo W

y(2) | = | CA” |x(0)+| . ' ' o u(2) (4.8)
:N CAN-'B CAN™?B CAMB ... CB

y(N)] [CA™ u(N -1)

equivalente a
Y = Ax(0) + BU. (4.9)
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4.2 Problema de Controlo Optimo

O problema de optimizagao que se pretende incorporar neste MPC é dado por

N-1

min Vo= (yn—¥n) Plyny —¥u)+ —y)7 ~-¥,)+ul Wu
up, Min . Vo=On-Yn) Plyy-7y) ;(Yk Vi) Qy = Vi) +ug Wuy
s.t. Xj+1 = AXk + Buk, Y = ka, Vk:O,...,N—ll (4.10)

xpeX, wel, Vioo..N-1,
xy € X(N)

onde ¥ € R é a referéncia, P € R®*® a penalizagao sobre o desvio final, Q € R®*® a pena-
lizacao sobre o desvio em relagio a referéncia, W € R¥3 a penalizagao sobre a agao de
controlo, X o conjunto de restri¢coes lineares para as variaveis de estado e ¢/ o conjunto

de restrigOes lineares para as variaveis de controlo.

Passando para o formato de batch obtém-se

rn[iJn Vo =UTWU + 20T T(Ax(0) - Y) + (Ax(0) - Y)T Q(Ax(0) - Y)

(4.11)
onde
o T
e Y= [yg )-,17\"]] e RON+1),
« Q=diag(Q,Q,-,Q,P) e REN+Ix6(N+1);
* W =diag(W,W,---, W) e R3N*3N;
« W=BToB+W;
e T= B'TQ
e para além disso
M, w,,
M
MUswe | ¥ |us| ™ (4.12)
M,ps Wobs
M, Wios

que representa o conjunto de restricdes de desigualdade na notagao de batch e que vao
ser deduzidas na Seccao seguinte.
Considerando apenas o problema de optimizagao sem restricoes com notagao batch, a

condigao de estacionaridade vai ser dada por
Vu Voluey = 0 © 2WU* + 2T(Ax(0)-Y) = 0 (4.13)
que permite obter a sequéncia de controlo 6ptima
U = (W T A0+ W DY =[w) o) .. uy ] (4.14)

e a sequéncia de estado 6ptima

X = (A-BW 'TA)x(0)+ BW 'T)Y. (4.15)

38



4.3. RESTRICOES

4.3 Restricoes

4.3.1 Restricao de A¢ao de Controlo

As restri¢coes de agao de controlo permitem restringir o combustivel gasto pelos pro-
pulsores, sendo as restri¢coes fisicas mais comuns em sistemas deste género. Restri¢ao
dada por

Upin Sulk) <ugy, (4.16)

sendo u,,;;, € W,,,, as constantes que limitam a a¢ao de controlo u.
Considerando a sequéncia de controlo U, a restricao de acao de controlo para uma

notagao batch pode ser definida como

Upin U < Uy (4-17)
T T
onde U, = [uzmx u,fmx] eR¥N eU,;, = [urTnin .. ul. | €RN, que podem ser
separadas em duas desigualdades
-U< _Umin! U< Umax (4‘18)

e que matricialmente podem ser expressas por

. —U...
[ 3Nlus[ mml@MMUSwu. (4.19)
I3N Umax

4.3.2 Restricao de Velocidade

Para operacoes de proximidade entre dois satélites torna-se muito importante restrin-
gir e controlar a velocidade relativa, em caso de emergéncia ou imprevistos que podem
resultar na colisao dos dois satélites devido a velocidades elevadas ou ainda para auxiliar
no acoplamento gradual dos satélites.

Sendo v = [x v 2]T a velocidade relativa entre o target e o chaser, a restricao de

velocidade relativa pode ser dada pelo sistema de equagoes

xmin < x(k) < Jemr/zx
ymin < }J(k) < pmax (4-20)
2min < Z(k) < Zmux

onde [xmx Vimax Zmax] representam os limites maximos da velocidade relativa em cada

direcao e [xmin Vmin Zmin] representam os limites minimos. Que matricialmente fica

0 0 0 -1 0 O] =
000 0 -1 0 ~Drmin
000 0 0 -1 —Zi

k) <| ™" < a,yk)<b,. 4.21
000 1 o0 OY() i vy(k) <b, (4.21)
000 0 1 Dmax
000 0 0 1] | Zay |
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Considerando a sequéncia de saida Y, a restricao de velocidade para uma notagao

batch pode ser definida por

A, Y<B, o A,(Ax(0)+BU)<B, (4.22)
T
sendo A, = diag(a,,---,a,) € RON+X6(N+1) o B — [bg bg] e RON+1),
Ficando
A,BU<B,-A,Ax(0) © M,U <w,,. (4.23)

4.3.3 Restri¢ao de Desvio de Obstaculos

Outra restri¢ao relevante para um sistema com multiplos agentes sao as restrigoes de
desvio de obstaculos, que impedem a colisdo entre esses agentes ou com outros objetos.
Por exemplo, para acoplar dois satélites mas existe lixo espacial na vizinhanca do qual
se quer desviar para evitar uma colisao. Geralmente, o problema do desvio considera os
obstaculos como uma esfera, que representa a zona interdita a passar. Matematicamente

a restri¢ao de desvio entre o chaser e um obstaculo 0 pode ser definido por

2

rls=(x—xs)+(y-95) +(z-25)" 271} (4.24)

T - . .
sendo ps = [xb- Vs 25] a posicao do obstaculo expressa em F'°, r5 o raio da esfera que
representa o obstaculo e r._s a distancia entre o obstaculo e o chaser. Restri¢ao ilustrada

na Figura 4.1.

CM obstéaculo 1 .
Ps=[Ts s 2]

ponto de linearizagao

B T
c:(z=2,) +y<0 Po=[20 yo 2]

cz(r—1p) +y <0

—c(z+2,)+y<0

Figura 4.1: Representagao das restri¢des de desvio de obstaculos e de LOS

T
A equagao (4.24) pode ser linearizada a volta de p, = [xo Y0 zo] , que é o ponto de
intersecao entre a superficie da esfera que representa o obstaculo e a reta imaginaria que
passa pelo centro massa do obstaculo e do chaser. Esta posicao pode ser calculada a partir

da expressao

p (4.25)
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e caso se considere o target como o obstaculo, o p, representa o porto de acoplamento.

Para realizar a linearizagao recorre-se a série de Taylor em ordem ao ponto p,, tal que

or? or? . or? .
2 2 c—o _ =0 _ =0 _
rs ™ rc_a|p0 + 2y (x—xp)+ EX (v —vo) + P (z—2zp) (4.26)
Po Po Po
com
rc2—5|p0 = (x0—X5)” + (90— 5)* + (20— 25)°, (4.27)
or? s
“ox (x = x9) = 2(x0 — x5)(x = Xo), (4.28)
Po
or? s
5o | (¥ =%0) =20~ 35)(y = 30), (4.29)
y Po
Ir? s
5, | (2720 =2(z0~25)(z~ 20) (4.30)
Po
e que resulta na nova restri¢ao de desvio de obstaculos dada por
2 ~(xg —x5)2 + (v — vs)* + (20 — 25)°
s ~(x0 = x5)" + (Yo = ¥s)” + (20 — 25) (4.31)

+2(xq — X5)(x = X0) + 2(30 — ¥5) (¥ — Vo) + 2(20 — 25)(z — 20) > 15

que pode ser matricialmente representada por
aobsY(k) < bobs (4-32)

com
aops = [~2(x0~%5) —2(p0—9s) ~2(z0-25) 0 0 0] (4.33)

bobs = (X0 —x5)* + (¥0 — Vs)* + (20 — 25)* — 2(xg — X5)X0 — 2(vo — Vs)¥0 — 2(20 — 25)20 — 13- (4.34)

Considerando a sequéncia de saida Y, a restricao de desvio de obstaculos para uma

notagao batch pode ser definida como

AypsY <Bys & Aobs(.AX(O) + BU) <B,ps (4.35)
T
sendo Ay = diag(aobw o laobs) e RIN*Dx6(N+1) ¢ Bops = [bobs bobs] eRN*.
Ficando
Ayps BU < By — A s Ax(0) © My U < wyps. (4.36)

Esta restricao tem no entanto algumas limita¢des, uma vez que a linearizacao de uma
esfera num ponto resulta num plano, logo, o satélite vai-se desviar desse plano para cada
optimizacao do MPC em vez de desviar da esfera que representa o obstaculo. O que
significa definir um p,, e consequentemente um a,; e b,;s, dependentes de cada p(k)
ao longo do horizonte. Considera-se por sua vez que, para as escalas consideradas, esta

restri¢ao é razoavel.
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4.3.4 Restri¢ao de Linha de Visao (LOS)

Para além de restricoes fisicas e de desvio de obstaculos, em casos de acoplamento ou
aproximacao € necessario ter restri¢oes de linha de visao para garantir que o chaser é visi-
vel a todo o tempo pelo porto de acoplamento do target, regiao que pode ser representada
por um poliedro [52, 95] e que pode ser expressa pelo referencial F'°, uma vez que se
considera um target estavel.

Assim, o chaser encontra-se dentro da regiao de LOS, representada na Figura 4.1, se

respeitar o seguinte sistema de equagdes expresso no referencial F'°

Cx(x=x,)+y <0
—Cx(x+x,)+y <0
c(z-25)+y <0 (4.37)

—C(z+25)+y <0

V49, <0

e que matricialmente pode ser representada por

1 0 0 0 0] [ - |
cec 1 0 0 0 O CxXp
-, 1 0 0 0 0fy(k)< CxXp S aj,5y(k) < bjys (4.38)
0 1 ¢, 0 0 O C22p
| 0 1 —¢, 0 0 O] | C22p |

onde c, e ¢, sdo as inclinagdes do cone tetraédrico, por exemplo se ¢, =1 a inclinagao é de

45° e [xp Yo zp] sao as dimensodes do porto de acoplamento do target.

Considerando a sequéncia de saida Y, a restricao de LOS para uma notagao batch pode

ser definida por

AlsY <Bjy © Ajys(Ax(0) + BU) < By, (4.39)
T
sendo Ay, = diag(alow ) € RON+IX6(N+1) ¢ Bios = [bl];s blq;s] e ROM,
Ficando
ApsBU < By — A, Ax(0) © M, U < wyps. (4.40)
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4.4 Simulacao e Resultados

Para simular o MPC proposto neste Capitulo recorre-se a plataforma Marras ©
R2019a com o auxilio da rotina quadprog (.) pararesolver o problema de optimizagao,
simulando a mesma dinamica que foi usada para formular este MPC e desprezando o uso
de ruido ou sensores. A fim de demonstrar as capacidades do MPC que foi formulado
simulam-se diferentes situagoes de teste, realgando o comportamento do sistema face as
diferentes restri¢oes impostas. Os pardmetros utilizados para as simulagdes encontram-se
na Tabela 4.1.

Tabela 4.1: Parametros de simulacao do MPC para o rendezvous de dois satélites

Parametro Simbolo Valor Unidade

condi¢oes ambientais

parametro gravitacional da Terra 2 3.98600441 x 104 m3s~2
condicoes do satélite

raio orbital do target Ty 7178160 m
condi¢oes iniciais

posicao inicial p(0) [—80 -150 12O]T m
velocidade inicial v(0) [0 0 O]T ms™!
referéncias

referéncia y [0 -8 0 0 O O]T
configuracao do MPC

tempo de amostragem T 0.1 s
namero de iteracdes 1y 200
horizonte de controlo N 25
penalizagao sobre o desvio final P 1514
Q
A\

penalizagao sobre o desvio I

penalizagao de controlo 0.115

restricoes

ac¢ao de controlo maxima Wyax 30 ms~?

velocidade maxima Vinax 20 ms~!
T

posigao do obstaculo 1 Ps1 [—5.7 -72.7 427 m

posicao do obstaculo 2 Ps2 [—0.7 -30.7 4.8] m

raio do obstaculo rs 5 m

inclinacao do cone LOS em X Cx 1

inclina¢ao do cone LOS em Z fo 1

dimensoes do porto Xp Yo Zp] [1 1 1] m
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de LOS para o rendezvous de dois satélites, como se pode observar na Figura 4.2.

O primeiro teste considera apenas as restri¢coes de acao de controlo, de velocidade e

Posicao em = do satélite 2 relativamente ao satélite 1

Posi¢ao [m]
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Figura 4.2: Resultados do 1° teste do MPC linear para o rendezvous de dois satélites
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O segundo teste ja engloba todas as restricdes, nomeadamente restri¢cdes de acao de

controlo, de velocidade, desvio de obstaculos e de LOS para o rendezvous de dois satélites,

como se pode observar na Figura 4.3.
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Figura 4.3: Resultados do 2° teste do MPC linear para o rendezvous de dois satélites

45




CAPITULO 4. MPC LINEAR PARA RENDEZVOUS DE DOIS SATELITES

O terceiro teste engloba outra vez todas as restri¢cdes para o rendezvous de dois satélites

mas agora com dois obstaculos, como se pode observar na Figura 4.4.

Posicao em = do satélite 2 relativamente ao satélite 1
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Figura 4.4: Resultados do 3° teste do MPC linear para o rendezvous de dois satélites
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Como se pode observar pelas Figuras 4.2, 4.3 e 4.4, em todas as situac¢des a estratégia
proposta consegue conduzir com sucesso os satélites para os valores desejados, respei-
tando ao mesmo tempo todas as restricdes que foram impostas para cada teste com um
comportamento que vai de acordo com as penalizagdes consideradas. Na Tabela 4.2 é
possivel ainda observar os resultados de cada teste tendo em conta trés métodos de de-
sempenho que sao respetivamente a Raiz do Erro Quadratico Médio (Root Mean Square

Error) (RMSE), a energia despendida média e o erro de saida final.

Tabela 4.2: Desempenho da simulagao do MPC para o rendezvous de dois satélites

Teste /i X1y (k) g (RN o 1 (k) [ms™2] lly(ng) — yng)|

1 73.108 10.538 2.899x 107
73.190 11.553 2.919x107%
3 73.219 12.165 3.376 x 1074

Analisando os resultados do primeiro teste, presentes na Figura 4.2, pode-se concluir
que a posicao converge continuamente sem oscilagao e sem sobrelevacao para a referéncia,
enquanto que na velocidade existe um aumento de velocidade absoluta inicial até atingir
o limite da restricao imposta e depois converge continuamente para zero.

O segundo teste apenas se diferencia do primeiro ao adicionar uma restricao de des-
vio de obstaculos, obstaculo este que foi posicionado num dos pontos da trajetéria do
primeiro teste, de maneira a ver o comportamento e eficacia desta restri¢ao. Tendo em
conta os resultados presentes na Figura 4.3 pode-se observar que este se assemelha muito
aos resultados do primeiro teste, excepto no que toca aos elementos relativos a x.

Pode-se assim concluir que, dado o obstaculo situado na trajetéria de aproximacgao,
foi realizado um desvio com maior énfase na componente em x. Isto resulta numa con-
vergéncia para a posicao desejada em x menos linear e numa reagao mais oscilatoria para
a sua velocidade e agdo de controlo. Desvio que se encontra claramente representado na

Figura 4.3 b) relativa a evolugao da posigao 3D.

No terceiro teste sao considerados dois obstaculos, sendo que ambos foram posicio-
nados com o propoésito de interromper a trajetéria do primeiro teste. Tendo em conta os
resultados presentes na Figura 4.4 pode-se observar que este se assemelha aos resultados
do primeiro teste, s6 que agora existem perturbagdes em x e em z, que vém dos desvios
efetuados e que se encontram representados na Figura 4.4 b).

De notar que a oscilagao do segundo e terceiro teste podiam ter sido melhoradas com
diferentes parametros de simulacao, mas o objetivo era ter os mesmos parametros para
todas as situagoes de teste. No entanto, ao comparar os desempenhos dos diferentes testes
a partir da Tabela 4.2, como seria de esperar, o primeiro teste apresenta os melhores
resultados em todos os critérios e o terceiro teste apresenta os piores, apesar de ser uma

diferenga pouco significativa.
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5

MPC DisTRIBUIDO PARA PELOTAO DE

MULTIPLOS SATELITES

A formacao de voo para multiplos satélites tem sido sujeita a constantes desenvol-
vimentos nos ultimos tempos pela sua diversa aplicabilidade no que toca ao futuro das
missoes espaciais. Uma das suas potenciais capacidades é a sincronizacao de multiplos
satélites de maneira a que os satélites seguidores consigam convergir todos para a érbita
de um satélite lider e depois estabelecer uma posicao relativa constante entre eles. Este
método de sincronizagao auténomo cooperativo é denominado no meio automével por
pelotao, ou do inglés platooning, que se tem tornado cada vez mais relevante com a expan-

sao dos veiculos automoveis inteligentes [78, 96-98].

O pelotao para veiculos espaciais, recorrendo a uma trajetéria para Manter a Distancia
Orbital (Orbital Station Keeping) (OSK), é capaz de corrigir a posi¢ao de um satélite que
se tenha desviado da 6rbita desejada devido a erros de langamento ou de perturbagoes
externas, reter o satélite numa dada drbita ou ainda manter um satélite a uma posicao
relativa constante a outro corpo. Este tipo de problemas é especialmente interessante
para satélites geoestacionarios, de observagdo da Terra e de Orbita Terrestre Baixa (Low
Earth Orbit) (LEO) [99]. Dando como exemplo os satélites de observacao da Terra, um
sistema de pelotao permite recolher informacao sobre a situagao ambiental da Terra em
diferentes instantes de tempo, informagao que pode ser util para prever ou avaliar um
dado comportamento ambiental. Outros exemplos de aplicagoes incluem o seguimento
e observagao de objetos ou ainda o uso de interferometria para a geragao de mapas topo-
graficos [100].

Para controlar este tipo de sistemas recorre-se ao Controlo Preditivo baseado em Mo-
delos (Model Predictive Control) (MPC), incorporando também conceitos de cooperagao
distribuida de maneira a interligar os multiplos satélites. Com esse objectivo implementa-
se um algoritmo distribuido e deduz-se uma nova dinamica relativa, baseada nas equagoes

de Clohessy-Wiltshire-Hill (CWH) [20] que permite interligar os satélites através das suas
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agoes de controlo e formar uma topologia de rede em série.
Apresenta-se assim a dindmica do sistema que se quer implementar, ilustrado na Fi-

gura 5.1, bem como o problema de optimizacao, o algoritmo distribuido a ser incorporado

no MPC e os resultados obtidos para diferentes situacoes de teste.

Orbita

subsistema 2

subsistema 1 subsistema 3

Figura 5.1: Pelotao de multiplos satélites em 6rbita
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CAPITULO 5. MPC DISTRIBUIDO PARA PELOTAO DE MULTIPLOS SATELITES

5.1 Dinamica do Sistema

Considere-se um sistema composto por A satélites com massas mj, j=0,1,..,A-1,tal
que, todo o satélite j # 0 quer seguir o satélite j — 1 numa trajetdria para OSK em V-Bar
com posicao relativa constante e é seguido pelo satélite j + 1 da mesma forma, sendo
j = 0 o satélite lider passivo e j > 0 os satélites seguidores ativos. Assume-se também
uma Orbita circular a volta da Terra para o lider, uma distancia relativa entre os satélites
muito menor em comparagao com a distancia ao centro da Terra, com uma separagao
proxima o suficientemente entre todos os satélites para ter uma dinamica relativa linear
sem grande perda de generalidade, desprezando qualquer perturbagdo e ainda que a
massa dos satélites € muito menor que a massa da Terra. Neste Capitulo, considera-se a
formacao lider-seguidor sempre que se refere o sistema de pelotao completo, enquanto
que a formacao target-chaser é apenas relativa ao subsistema ou agente composto por dois

satélites.

Uma das condigoes das equagoes de CWH é que o target permanece passivo, o que
significa que a sua acao de controlo é zero. Sendo assim, nesta proposta as equagdes de
CWH devem ser modificadas a fim de obter um movimento relativo acoplado entre cada
satélite, onde a agao de controlo interliga os diversos modelos relativos.

Relembrando a Seccao 3.3 que apresenta os conceitos fundamentais da dinamica
translacional relativa, sabe-se que a aceleracao de um satélite expressa no referencial de

inércia F' é dada por

1
i, =Ly 4 —F, (5.1)
m

onde r, € R3 é o vetor de posigao do satélite expresso em F', r, a sua magnitude, y o
parametro gravitacional padrao da Terra e F; = Fx,sfta + Fy,sfto + FZ,SRtO é o vetor de forgas
do satélite s.

Ora, a aceleragao do target e do chaser, a partir da expressao (5.1), vao ser dadas respe-

tivamente por

- i 1
ftj=——r,+—F 5.2
t 7t3 t t t (5.2)
e
. i 1
=——r.+—F 5.3
rC 1"63 rC c C ( )

dando origem a equagao de aceleragao relativa

e L. U 2 1 1
'W=%f -¥,=—--r.+ =r,+ —F.— —F 5.4
P c— It Tc3 c rt3 t i, c ", t (5.4)

que aplicando métodos demonstrados anteriormente, permite obter o sistema de equagoes
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nao linear para 6rbitas circulares

.. . 2 re+X _
X—2ny —n*(ri+x)+p - 2= e ~ U

[(x+7,)2+y2+22

32 — uy,c_uy,t (5-5)

.. .2 v
V+2nx—ncy+ ﬂ—[(x+rt)2+y2+22]

.. z
Zt+tU—————7 = U, — U
”l [(X+T’t)2+})2+22]3/2 z,C z,t

T
sendo n = % a taxa orbital do target, p = [x Y z] € R3 a posicdo relativa e v =
t

T
[x v 2] € R? a velocidade relativa ambas expressas no referencial orbital F° centrado

T 7 ~
no target, u. = Z—CC = [ux,c Uy, ”z,c] € R3 ¢ a agdo de controlo do chaser e u; = % =

T 7’ ~
[ux,t Uyt uz,t] € R? ¢ a agao de controlo do target.

A expressao (5.5) pode ser linearizada em torno do ponto de origem de F'°, resultando
no sistema de equagoes linear
X —3n’x - 20Y = Uy o — Uy p
V+2nx =y —uy, (5.6)
2

Z+N°Z2=Uy— Uy,

que ao reescrever no formato de espaco de estado para uma formagao target-chaser do

subsistema j obtém-se

X](t) = Acwxj(t) + Bcwuj(t) _Bcwuj—l(t) < (5.7)
()] o0 0 1 o0 o][x] [o 0 0] (0 0 0
v;(t) 0 0 0 1 ofllyy| |0 0 0 00 0
.] ! uj,x(t) u]—l,x(t)
zi(1)| 0 0 0 Olz]-(t)+000u.(t)_000u 0
()| [3n* 0 0 0 2n O||x;(t)] [t 0 of ¥ 1 0 ol
_ . uj,z(t) u]—l,z(t)
¥ (t) 0 0 0 =-2n 0 Of|ly(t)f [0 1 0 010
Z(t)] |0 0 - 0 0 0][z(t)] [0 O 1] 0 0 1]

(5.8)

sendo n agora a taxa orbital do lider e com a agao de controlo do lider ujy nula. De notar

que o subsistema j tem o satélite j como o chaser e o satélite j —1 como o target.

Entdo, o modelo relativo conjunto para A satélites é dado por

[ u(t) |
%, (1) A, 0 - 0]l x0 B,, 0 0 -~ 0 0 ]| uy(t)
Xz(t) _ 0 Acw 0 X2(t) + _Bcw Bcw 0o - 0 0 u3(t)
X/\—l(t) 0 0 Acw X/\—l(t) 0 0 0o - _Bcw Bcw u/\—Z(t)
[uy (1))
(5.9)
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equivalente a
x(t) = A’x(t) + B'u(t) (5.10)

e que vai ser discretizado aplicando o método Retentor de Ordem Zero (Zero-Order Hold)

(ZOH), passando para a versao compacta
x" = Ax+Bu. (5.11)

Sendo um problema de seguimento considera-se também uma equacgao de saida defi-
nida por
y =Cx (5.12)

onde y € R®-1) ¢ a vari4vel de saida idéntica ao vetor de estado. Tendo em conta a
equacao de saida para descrever o sistema discreto no formato de batch com o horizonte

de controlo N, obtém-se

[y(0)] [ C | 0 0 0 0 [ u(0)

i\ ) cA CB 0 o .. ofl "W

y(2) | =| CA“ |x(0) + , . ) . . u(2) (5.13)
’ N CAN-1B CAN-2B CAN-3B ... CB i

ly(N)] [CA™) [u(N - 1)]

equivalente a
Y = Ax(0) + BU. (5.14)
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5.2 Problema de Controlo Optimo

A fungao de custo que se pretende incorporar neste MPC distribuido é dada por
A-1
V(x(0),U) = Zajvj(xj(O),U) (5.15)
j=1

onde para cada agente ou subsistema j, a sua fun¢ao de custo quadratica cooperativa é

dada pela combinacao dos objetivos de cada agente, ou seja,

N-1
V(x(0),U)=Ci(y(N)-y(N)) + ) T;(y(k)-y(k) u(k)) (5.16)
k=0
com
r]-(ye,u) = yz diag(a1Qq,-+,ay_1Q,4 )ye + u]Ta]W]u] + cnst (5.17)
e
Cily,) =y, diag(aiPy, -, a;1Py 1)y, (5.18)
onde a; é o peso da funcdo de custo do agente j, y = [le )‘r/\_l]T € ROM-1) ¢ a re-

feréncia, y; € R® a referéncia do agente j, P; e R®*6 a penalizagdo sobre o desvio final,
Qe R%*6 a penalizagao sobre o desvio em relacio a referéncia e W;e R a penalizacio
sobre a acao de controlo de ;.
Entdo o problema de controlo 6ptimo com restri¢des para cada agente j é dado por
n[lIl]n V(x(0),U)
st. x"=Ax+Bu, y=Cx, Yi_o._.N-1 (5.19)

xeX, wjelj, Y. ,N-1,
x(N) € Xy

onde X é o conjunto de restrigoes lineares para as variaveis de estado e U o conjunto de

restri¢oes lineares para as variaveis de controlo.

Passando para o formato de batch, o modelo do agente j pode ser definido como
Ui+ B;;U; (5.20)
que resulta no problema de optimizacao

min  V(x(0),U) = UTW,U; + 2T} U;
Uj (5.21)

onde
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=(B;Q;jA;)x;(0) - (B};Q))Y; + (B; Qi Aj)x;(0) - (B; Qi)Y+

(B];Q;B;i + B/;QiBii)U; = (5.23)
T]]xX (O) T]]yY] +T]1xX,(0)—Tjiin +TjiuUi
e
Y= - —T]T€R6<N+1>;

Q =a; d1ag(Q Q,---,Q,P) e RON+1)x6(N+1),

Aplicando a condigao de estacionaridade Vuy, V = 0, a sequéncia de controlo

j |U.:U*,
i=Vi
Optima para o agente j sem ter em conta as restri¢oes fica

U5 = K;jx;(0) + Kjj, ¥ + Kjixi (0) + K3y ¥ + LU (5.24)

<1 -1 <1 . A
com Kj; = =W, " Tjiy, Kjiy = W; " Tjj, e Lj = -W; Tj;;, e ao combinar a sequéncia de
controlo 6ptima de todos os agentes obtém-se

U =Kx(0)+K, Y +LU. (5.25)

Relativamente as restri¢oes, o conjunto de restri¢oes de desigualdades na notagao de
batch para j é dada por

Jou Jou
M; W,
MU <w;, | lu<| 7 (5.26)
i j M. j ‘
js0bs Wi obs
Mj,los Wj,los

ja apresentados anteriormente na Secgao 4.3.

54



5.3. ALGORITMO DISTRIBUIDO

5.3 Algoritmo Distribuido

A convergeéncia do controlo distribuido pode ser atingido através de diversos métodos,

sendo umas dessas técnicas o passo convexo distribuido [69], representado na Figura 5.2.
. - . ~ +1 . ~

Para o passo convexo considere-se que a proxima iteracao U;./ ¢ dada pela combinagao

convexa da solucao 6ptima atual U} e da iteragdo anterior U]-y, ou seja
+1 +
U].V :w]-U].+(1—w]-)U].7, O<w;<1 (5.27)

p . . . ~ p . ~ A-1

onde y > 0 € o valor inteiro da iteragao e w; € o peso da combinagao, tal que, } ;=) wy = 1.
Assim, a solucao de controlo é uma combinacao da soluc¢ao atual e da anterior em vez de
. +1 . o . .

considerar apenas U;/ = U}, que pode levar a instabilidade uma vez que existe a possi-

bilidade de nao chegar a um consenso entre os varios agentes envolvidos. A sequéncia de

(U1, U5) ¢

wy +

(U1, 13)| (U7, U3)

Figura 5.2: Representacao exemplo do passo convexo para dois agentes, adaptado de [69]

controlo 6ptima com restri¢des para o agente j é determinada como funcao das condigoes
iniciais de todos os agentes e pelas sequéncias de controlo passadas dos outros agentes,
ou seja,

Uix(0),UL,) = [uw(0) wi(1) - wiN-1)] (5.28)
que ao aplicar n,, vezes o passo convexo (5.27) permite obter a nova sequéncia U; = U?y e
do qual vai ser aplicado o primeiro elemento de U; no sistema, u;(#t) = u;(0). Finalmente,

a solucao U; € usada como condigao inicial da proxima optimizagao
Ut =[u;(1 N-1 o]T (5.29)
Pl w1 o] .

Com esta abordagem, ao satisfazer as condi¢oes de estabilidade exponencial para o
MPC sub 6ptimo [69] e assumindo que os sistemas (A, B;) sao estabilizaveis, que (A;,C;) e
(Aj,Qj) sdo detetaveis, que W; sao positivos definidos enquanto que P; e Q; sdo positivos
semi-definidos e que o horizonte N é longo o suficiente para zerar os modos instaveis
do sistema, para j = 1,..,1 — 1, entdo a solugao convergente do problema distribuido

cooperativo é igual a do problema centralizado [69].
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5.4 Simulacao e Resultados

Para simular o MPC proposto neste Capitulo recorre-se a plataforma MATLAB

®

R2019a com o auxilio da rotina quadprog (.) pararesolver o problema de optimizacao,

simulando a mesma dinamica que foi usada para formular este MPC e desprezando o uso

de ruido ou sensores.

O primeiro teste considera um sistema composto por trés satélites, com restri¢cdes
de acao de controlo, de velocidade, Linha de Visao (Line Of Sight) (LOS) e desvio de
obstaculos para o target. Nas Figuras 5.3 e 5.4 é possivel observar os resultados obtidos e

na Tabela 5.1 os parametros de simulagao.

Tabela 5.1: Parametros de simulagao do MPC distribuido para o pelotao de multiplos

satélites, para a primeira situacao de teste

Parametro Simbolo Valor Unidade
condi¢oes ambientais
parametro gravitacional da Terra 7 3.98600441 x 104 m3s~2
condigoes do satélite
raio orbital do lider To 6621000 m
condigoes iniciais
T
posicao inicial do agente 1 Po1(0) [30 =50 40] m
T

posigao inicial do agente 2 P12(0) [15 —-46 —30] m

T
velocidade inicial v(0) [0 0 0] ms~!
referéncias

T

referéncia y [0 -10 0 0 0 0]
configuracao do MPC
tempo de amostragem T 0.1 S
namero de iteracoes Ny 150
horizonte de controlo N 40
penalizacao sobre o desvio final P 251,
penalizagao sobre o desvio Q 81,
penalizacao de controlo W 0.1I5
numero de iteragoes )4 2
peso da combinagao convexa wy wy [0.6 0.4]
peso da funcao de custo a; ap [2 1.5]
restricoes
acao de controlo maxima W, 6 ms~?2
velocidade maxima Vinax 20 ms~!

T
posicao do obstaculo Ps [0 0 0] m
raio do obstaculo rs 6 m
inclinac¢ao do cone LOS [cx CZ] [1 1]
dimensoes do porto [xp Yo zp] [2 2 4] m
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Posicao em z do satélite 1 relativamente ao satélite 0 Posicao em y do satélite 1 relativamente ao satélite 0
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Figura 5.3: Resultados do 1° teste do MPC distribuido para o pelotao de multiplos satélites,
do agente 1
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Figura 5.4: Resultados do 1° teste do MPC distribuido para o pelotao de multiplos satélites,

do agente 2
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O segundo teste considera um sistema composto por quatro satélites, com restricoes
de agao de controlo, de velocidade, LOS e desvio de obstaculos para o target, sendo que
as restri¢coes de LOS se aplicam apenas ao primeiro agente. Nas Figuras 5.5, 5.6 e 5.7 é

possivel observar os resultados obtidos e na Tabela 5.2 os parametros de simulagao.

Tabela 5.2: Parametros de simulagao do MPC distribuido para o pelotao de multiplos
satélites, para a segunda situagao de teste

Parametro Simbolo Valor Unidade

condi¢oes ambientais

parametro gravitacional da Terra 2 3.98600441 x 104 m3s~2
condigoes do satélite

raio orbital do lider To 6621000 m
condic¢oes iniciais

posicao inicial do agente 1 Po:1(0) [—25 -26 1O]T m
posicao inicial do agente 2 P12(0) [—26 -28 11]T m
posicao inicial do agente 3 P,3(0) [60 -90 —45]T m
velocidade inicial v(0) [0 0 O]T ms~!
referéncias

referéncia ¥ [0 =10 0 0 0 O]T
configuracao do MPC

tempo de amostragem T, 0.1 S
namero de iteragoes My 200

horizonte de controlo N 40
penalizagao sobre o desvio final P 251,
penalizacao sobre o desvio Q 81,
penalizagao de controlo W 0.115
numero de iteragoes 14 2
wy

peso da combinagao convexa wy w; [0.4 0.3 0.3]

peso da funcao de custo a; ap as [2 1 1]

restricoes

acao de controlo maxima W,y 10 ms~?
velocidade maxima do agente 1 Vimax 20 ms~!
velocidade maxima do agente 2 Vomax 20 ms!
velocidade maxima do agente 3 V3max 35 ms~!
posicao do obstaculo Ps [O 0 O]T m
raio do obstaculo rs 6 m
inclinac¢ao do cone LOS [cx cz] [1 1]

dimensoes do porto [xp Yo zp] [2 2 2] m
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Figura 5.5: Resultados do 2° teste do MPC distribuido para o pelotao de multiplos satélites,
do agente 1
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Figura 5.6: Resultados do 2° teste do MPC distribuido para o pelotao de multiplos satélites,
do agente 2
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Figura 5.7: Resultados do 2° teste do MPC distribuido para o pelotao de multiplos satélites,
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Como se pode observar pelas Figuras 5.3, 5.4, 5.5, 5.6 e 5.7, em todas as situagoes a
estratégia proposta consegue conduzir com sucesso os satélites para os valores desejados,
respeitando ao mesmo tempo todas as restrices que foram impostas para cada teste
com um comportamento que vai de acordo com as penaliza¢oes consideradas, apesar de
haver situagoes em que oscilagoes indesejadas atrasam e arriscam a colisdo dos satélites.
Na Tabela 5.3 é possivel ainda observar os resultados de cada teste tendo em conta trés
métodos de desempenho que sao respetivamente a Raiz do Erro Quadratico Médio (Root

Mean Square Error) (RMSE), a energia despendida média e o erro de saida final.

Tabela 5.3: Desempenho da simulacao do MPC distribuido para o pelotao de multiplos
satélites

Teste Agente |- Y/ lly(k)-y(KIP /i X (k)R [ms™2] lly(ne) - g(ng)l

1 1 24.817 5.427 3.133x107%
1 2 23.248 6.072 8.359x 1074
2 1 10.276 5.500 6.754x107°
2 2 14.671 8.064 9.240x107°
2 3 50.068 10.660 2.763x 1073

Analisando os resultados do primeiro teste para o primeiro agente, presentes na Fi-
gura 5.3, pode-se concluir que a posi¢ao converge continuamente sem oscilagao e sem
sobrelevacao para a referéncia, respeitando também a restri¢ao de desvio de obstaculos,
uma vez que o obstaculo é o proprio target, que se encontra na origem do referencial.

Ja para os resultados do primeiro teste com o segundo agente, presentes na Figura 5.4,
pode-se concluir que a posi¢ao converge sem oscilacao e sem sobrelevagao para a referén-
cia, mas mantendo inicialmente uma posigao relativa constante em x e em y que atrasa
a convergéncia para a posicao relativa pretendida. Influenciando também a velocidade

relativa e a acao de controlo.

No primeiro agente do segundo teste pode-se observar uma convergéncia para a po-
sicao desejada sem problemas. No entanto, os resultados do segundo agente no segundo
teste, presentes na Figura 5.6, ja indicam uma posigao relativa constante nos primeiros
instantes de tempo que depois tende para zero, mas que em x apresenta um nivel de so-
brelevagao razoavel que atrasa a convergéncia para a posi¢ao desejada. Mas mesmo com
esta sobrelevacao, é satisfeita a restricao de desvio de obstaculos, como se pode observar
na Figura 5.6 b) relativa a evolugao da posi¢ao 3D.

Finalmente, pelos resultados do terceiro agente no segundo teste, presentes na Figura
5.7, pode-se observar que a restricao de desvio de obstaculos é aplicada para controlar a
oscilacao da posigao relativa que apresenta sobrelevacao em todos os componentes. Neste
teste consegue-se observar a importancia deste tipo de restri¢oes para garantir a seguranca
dos satélites quando se esta a realizar este tipo de manobras. Nesta situagao, poderia ter-se

considerado diferentes penalizagoes de maneira a evitar este tipo de oscilacoes.
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6

MPC DisTRIBUIDO PARA PELOTAO DE
MULTIPLOS SATELITES COM TOPOLOGIA DE

REDE

No Capitulo 5, foi proposta uma estratégia distribuida para um sistema de pelotao
composto por multiplos satélites, onde os diversos satélites seguidores convergem para
a trajetoria V-Bar do satélite lider com uma posicao relativa constante entre todos os cor-
pos, isto recorrendo ao Controlo Preditivo baseado em Modelos (Model Predictive Control)
(MPC) linear. No entanto, esta estratégia assume uma topologia unidirecional em série

que restringe a capacidade de comunicagao e interagao dos satélites.

Sendo assim, é revisto neste Capitulo o problema ja apresentado anteriormente no Ca-
pitulo 5, ao propor uma segunda estratégia que permite considerar diferentes topologias
de rede através de outra abordagem ao MPC distribuido.

Dada a necessidade de interagao entre satélites para um problema de aproximacgao
como o de pelotao, torna-se importar reforcar a componente cooperativa deste tipo de
manobras. Existem diversas abordagens distribuidas a que se pode recorrer, mas os algo-
ritmos baseados em consenso tém-se demonstrado ao longo do tempo como ferramentas
de confianga para lidar com sistemas compostos por multiplos agentes [101-103]. Sendo
assim, é considerado o algoritmo de optimizagao local 1-hop, proposto em [104], como
base para formular o novo método distribuido. O conceito de 1-hop refere-se a interacao
de um agente com todos os seus vizinhos que se encontram diretamente interligados, ou
seja, para uma vizinhanc¢a de primeira ordem. Para além disso, de maneira a modelar
as topologias de rede que vao ser incorporadas, recorre-se aos fundamentos da teoria de

grafos para sistemas distribuidos e que se encontra detalhado em [105].

Apresenta-se assim a nova dinamica do sistema a ser implementado, bem como o
problema de optimizacgao, o algoritmo distribuido a ser incorporado no MPC, as topolo-
gias de rede mais relevantes para este tipo de situagoes e os resultados obtidos para as

diferentes topologias de rede testadas.
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6.1. DINAMICA DO SISTEMA

6.1 Dinamica do Sistema

Considere-se um sistema composto por A satélites seguidores ativos com massas iy,
f =1,.., A, tal que, cada satélite f quer seguir o satélite f —1 numa trajetéria para Manter
a Distancia Orbital (Orbital Station Keeping) (OSK) em V-Bar com posigao relativa cons-
tante, sendo 0 o satélite lider passivo e assumindo as mesmas condi¢des da Seccao 5.1.

Para a estratégia distribuida admite-se que os agentes conseguem trocar informacgao
via uma topologia de comunicag¢ao dada pelo grafo direcionado conectado G = (N, Z) onde
N ={1,..., A} é o conjunto de agentes que representam os vértices do grafoe Z C N'x N é o
conjunto de arestas que interligam os vértices. Grafo G onde todos os satélites seguidores
estao interligados ao satélite lider, de maneira a ter um referencial orbital F'° comum a

todos os satélites.

O sistema de equacoes de Clohessy-Wiltshire-Hill (CWH) classico para um satélite

seguidor f relativamente ao satélite lider pode ser dado por
X¢(t) = A'xf(t) +Bus(t) (6.1)

T
onde xy = [p} VH € R® é o vetor de estado, pr € R? é a posigao relativa expressa em
Flo, Vi € R3 é a velocidade relativa expressa em Flo, us € R3 éa acao de controlo do

seguidor e
0 0 0 1 0 0 [0 0 0]
0 0 0 0 1 0 0 00
A - 0 0 0 0 0 1, B’:O 0 0 (6.2)
322 0 0 0 2n 0 100
0 0 -2n 0 O 010
0 -n* 0 0 0] 0 0 1]
que, ao discretizar a expressao (6.1) pelo método de Retentor de Ordem Zero (Zero-Order
Hold) (ZOH) obtém-se
X;Z = Axs +Buy (6.3)

sendo n a taxa orbital do lider.

Para estudar o problema de sincronizagao é definido um erro de seguimento de vizi-

nhanga para cada satélite seguidor f, dado por

& = Z(xf-xi)+gfxf (6.4)
ie/\/f

e a partir das expressoes (6.3) e (6.4) uma dinamica de erro pode ser definida por

£ =AEr+(g/ +d/)Bu;-B Zui (6.5)
iENf

65



CAPITULO 6. MPC DISTRIBUIDO PARA PELOTAO DE MULTIPLOS SATELITES
COM TOPOLOGIA DE REDE

onde Ny C V¢ o conjunto de vizinhos do agente f, d/ = ||Nf|| éoseugrau, g/ =1seo
agente f tem acesso ao estado do lider ou g/ = 0 se nio tiver acesso.
Através do grafo G pode ser definido uma matriz Laplaciana aumentada L € R***
dada por
L=G+D-A, (6.6)

onde G = diag(g',---,g') € R é a matriz que representa o acesso ao lider e D
diag(d!,---,d") € R™* é a matriz de grau. Ainda existe a matriz de adjacéncia A; =
[aij] € R™* que descreve a comunicagio entre os vérios satélites seguidores, com cada
entrada expressa por

1, seiziel{jilel

a,'j = ’ (67)

0, senao

sendo que {j,i} € Z significa que existe uma aresta direcionada que vai do vértice j para o

vértice i (j — 1).
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6.2 Problema de Controlo Optimo

Para cada agente f € N pretende-se determinar a sequéncia de controlo 6ptima U}

que resolve o problema de optimizacao local 1-hop, dado por

min Vf(Uf’gf’U—fl)

Uy
s.t. expressao (6.5), VYy—o, N-1, (6.8)
Ere Xy, Vi=o,.N/
ur €Uy, Vi=o,..N-1
sendo que
N-1
V(UsE,U ) (fQ€s+ufWuy)+Ef (N)PEH(N) (6.9)
k=0
com
Er=Er—(gf +d))&, (6.10)

e onde N é o horizonte de controlo, a é o peso da fungao de custo, £; € R® é o erro de
seguimento desejado, P € R®*% a penalizagio sobre o desvio final, Q € R®*6 a penalizacio
sobre o desvio em relagao a referéncia e W € R a penalizagao sobre a agao de controlo,
penalizagdes que sao positivas definidas. Tem-se ainda o conjunto de restrigdes lineares
para as variaveis de estado X e o conjunto de restrigoes lineares para as variaveis de
controlo U.

Para o problema de optimizagao considera-se Uy como a variavel de optimizagao para
o problema local, mas a solucao depende do erro de seguimento local £; e da sequéncia
U_;, que esté associada a agao de controlo dos vizinhos 1-hop do agente f.

Passando para o formato de batch, a dindmica do modelo de cada agente f € N (6.5)

pode ser reescrita como

S;:N:A€f+(gf+df)BUf—BZU,~ (6.11)
iENf
com
A B 0 0
A2 AB 0 e 0
A=| |, B= _ _ o (6.12)
AN AN-1B AN-2B ... B

tal como a funcéo de custo, ficando

VHUREUg) =[67N —(¢f +d)E] Q[erN —(gf +dN)Eq]+ UTWU+ 6.13)
[Sf— gf+df)5d] OCfQ[gf— gf+df 5,1]

onde
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* Q=a;diag(Q,-,Q,P) € RON*N;
* W=a,diag(W,W,--- W)e R3NX3N,
® c‘:’d:[é’dT 5;]TER6N.

Ao incorporar a dinamica (6.11) na funcao de custo (6.13) obtém-se
Vi(Upi&p Uoy) =
ENAT QA+ a; Qs +2(8) +dl)e] (AT QB)U, - 26] (AT OB) Z U+

ieNy
T
Uf [(¢f +dhH2(BT2B)+ WUy - 2(3f +df) ZUi (BTQB)U+
iENf
T
) _Ui| (BTQB) ) Ui-2(gf +d))Ef (AT Q-
ZENf IGNf
T
2(¢" +d UL (BTQE +2(gf +dh)| ) Ui (BTQ)E4+
iENf

(8 +a V€] (Q€a=2ay(s +dNEF (QEu + ar(s +d)) €] QL4

e uma vez que a condic¢ao de estacionaridade é dada por

VUf Vf (Uf'gf’U_fl) Uf:U} =0
obtém-se
(g +a") (BT QB)+ W|U; - (¢ +d/)(BTQB) ) " U;+ (gf +df (BT QA)E-
iENf

(g +d/ ) (BTQ)E; =0
que ao passar para todos os agentes do sistema, pode ser reescrito como
[((G+D)L)& (B"QB)+1,@ W|U" +[(G + D)& (BT QA)| €~
[(G+D @ (B"Q)] (€)1 =0
e que permite obter a sequéncia de acao de controlo 6ptima
U =[((G+D)L)e(B"QB) + Lo W] '
[-((G+D)@ (BT QA))€ +((G+D)’ @ (B Q) (€

(6.14)

(6.15)

(6.16)

(6.17)

(6.18)

sem ter em conta as restri¢goes. O operador ® refere-se ao produto de Kronecker, que ¢

uma operagao entre duas matrizes de tamanho arbitrario que resulta numa matriz por

blocos, tal que, se N e R"1*"2 e He R"*"™, entao N@H € R(mn3)x(n2m4)

Apresenta-se de seguida um conjunto de defini¢oes, propriedades e teoremas que vao

ser necessarios para provar a unicidade de U".
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Definition 6.1. A matriz real simétrica N € R"0*"o ¢
s positiva definida, ou N > 0, se eT Ne > 0 para todo 0 e € R™\ {0};
* positiva semi-definida, ou N > 0, se e’Ne>0 para todo o e € R,

Propriedades da Definicao 6.1:

6.1.1. N é positiva definida sse todos os seus valores proprios forem positivos. Da mesma
forma, N é positiva semi-definida sse todos os seus valores proprios nao forem
negativos.

6.1.2. Uma matriz diagonal é positiva definida sse todos os elementos da diagonal princi-
pal forem positivos.

6.1.3. Toda a matriz positiva definida é invertivel e a sua inversa também ¢é positiva defi-
nida.

6.1.4. Considere-se a matriz positiva definida N € R"0*" e a matriz positiva semi-definida
H e R"0*"_ Entao N + H é positiva definida.

6.1.5. Considerem-se as matrizes positivas definidas N € R"0*"0 e H € R"0*™0_ Entao N@H
€ positiva definida.

6.1.6. Se uma matriz é positiva definida, entao essa matriz ao quadrado também é positiva
definida.

6.1.7. Uma matriz real H é positiva definida sse a parte simétrica de H for positiva definida,
ou seja, se Hy = %(H +HT) for positiva definida [106].

Pode-se encontrar informacao adicional das propriedades da Defini¢ao 6.1 e das res-

petivas demonstra¢des em [107-110].

Theorem 6.2. Considere-se um grafo G e a correspondente matriz Laplaciana L, dada por
L=D-A,. (6.19)
Entao, L é positiva semi-definida.

Demonstragdao. Para qualquer e € R, a matriz Laplaciana esta no formato quadratico,

mais especificamente
e’Le=e’ Z Lle= Z eTLi,je = Z (e; —e]')2 >0 (6.20)
(i,j)eT (i,j)eT (i,j)eT

logo, segundo a Defini¢ao 6.1, L > 0. |

Theorem 6.3. Considere-se um grafo G e a correspondente matriz Laplaciana aumentada L,

dada por
L=G+D-A;=G+L. (6.21)

Entdo, L é positiva definida.
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Demonstragao. Uma vez que todos os satélites seguidores estao interligados ao satélite
lider, a matriz G vai ter sempre elementos positivos na sua diagonal, que pela propriedade
6.1.2. pode-se concluir que G é positiva definida. Por outro lado, no Teorema 6.2 chegou-
se a conclusao que L é positiva semi-definida, logo, aplicando a propriedade 6.1.4. para

G +L, conclui-se que L > 0. [ ]

Proposition 6.4. A sequéncia de agao de controlo optima U* é um minimo global tinico, uma
vez que

[(G+D)L)& (B"QB)+ I, @ W] (6.22)
¢ positiva definida e por sua vez invertivel.

Demonstragao. Considerando que v e ¢ correspondem respetivamente a um vetor e valor
proprio de (G + D)L, entdo
T+
_ _ v'Lv
G+Dlv=gpvoLlv=¢p(G+D) 'v>—————=0¢. 6.23
Adicionalmente, pelo Teorema 6.3 e pela propriedade 6.1.3. sabe-se que L e (G + D)™

sao ambos positivos definidos. Deste modo, através da Definicao 6.1 pode-se dizer que

vILv>0, vI(G+D) >0 (6.24)

sendo entdo o valor préprio ¢ >0, que através da propriedade 6.1.1. prova que (G + D)L
é positiva definida. Para L(G + D) o resultado é o mesmo.

Sabendo que as penaliza¢des da fun¢ao de custo sao consideradas como positivas
definidas e tendo em conta a propriedade 6.1.5., pode-se concluir que (BT QB) > 0 e que
(I, ®W) > 0, logo a expressao (6.22) é também positiva definida, o que prova a unicidade
de U*. De notar que se desprezam as restri¢des neste caso.

[ |

No que respeita a restri¢oes, foram incluidas restri¢coes de agao de controlo e restri¢oes

de velocidade, expressas respetivamente por

Wyip < uf < Wy (6-25)

(87 +d/ Wuin < vy < (8 + @ )Vyna (6.26)
e ainda restri¢oes para os valores minimos de erro de seguimento
1EA° > ((¢f +dyrp)? (6.27)

onde ¢ € o raio da esfera que representa o satélite seguidor. Restri¢des que em notacao

de batch podem ser dadas por

Mf,u Wf'u
MU <wy < M¢, Us < Wiy (6.28)
Mf,obs Wf,obs

e que sao deduzidas da mesma forma que as restri¢oes apresentadas na Secgao 4.3.
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6.3 Algoritmo Distribuido

Nesta Seccao é apresentado o algoritmo distribuido que vai ser iterado e que vai
substituir o algoritmo de passo convexo que foi apresentado no Capitulo 5.

Esta nova abordagem cooperativa tem como base um algoritmo distribuido de comu-
nicacao para vizinhos 1-hop, que permite encontrar iterativamente a solucao de (6.8). Em
cada instante de tempo, cada agente f determina a sua solucao e partilha varias vezes essa
mesma solucao com seus vizinhos até convergir para uma sequéncia de agao de controlo
optima, do qual é utilizado apenas o seu primeiro valor. Seguidamente, o algoritmo é
processado para o proximo instante de tempo.

Tome-se ﬁf(y) como a estimativa de U} para a iteragao y, no algoritmo 1.

Algoritmo 1: Optimizagao distribuida 1-hop para o agente f € N no instante de
tempo k

Entrada: tolerancia o > 0 e estado local Sf

Saida: sequéncia de acao de controlo 6ptima fJf(y)

1 inicio

2 y <0

3 se (k =0) entao

4 ‘ fJf(O) « valor aleatoério

5 senao

6 \ U(0) « Uy (k-1)

7 fim

8 repita

9 transmitir fJf(y) para os vizinhos
10 ﬁf()/ +1)« arg%mian (Uf;Ef,ﬁ_f] (7/)) sujeito a dinamica (6.5)

f

11 erro «— ||ﬁf(y+1)—ﬁf(y)||

12 ye—y+1
13 até (erro <o)
14 retorna ﬁf(y)

15 fim

A cada iteracao do algoritmo 1, a seguinte expressao é satisfeita

(g +a" (BT QB) + W]|Us(y + 1)~ (g +d )BT QB) ) Ui(y)+
ieNy (6.29)
(¢ +d (BT QA)Es—(¢f +d/ (BT Q)84 =0

que ao considerar todos os agentes é dada por
[(G+D)@(BTQB) +1,@W|U(y +1)-[(G + D)As) ® (BT QB)| U(y)+

) (6.30)
[(G+D)®(B"QA)|€ -[(G+D)*® (5" Q)| (4 = 0.
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Proposition 6.5. Considerando as iteragdes da expressao (6.30) no algoritmo 1, a estimativa

do controlo éptimo U converge para (6.18).

Demonstragdo. A expressao (6.30) pode ser reescrita como um sistema discreto dado por
Ax(y+1)-Bx(y)-¢=0 (6.31)

em que x,& € R™ e A,B € R"*"_ Considerando que v e ¢ correspondem respetivamente

a um vetor e valor proprio de (A_ll_i), entao

Th TRl
1= _ _ v' Bov v'(B+B v
A Bv=pveBrv=pAve — = > ——————— = Q. 6.32
( Jv=¢ ¢ Ty -7 T7AD ® (6.32)

De maneira a ter um sistema assintoticamente estavel, tal que o estado convirja assin-

toticamente para x* := (A —B)~!¢, é preciso que |¢| < 1. Sendo assim, a partir da expressio
(6.32), da Definicao 6.1 e da propriedade 6.1.7. chega-se a conclusao que, para o sistema
ser sistema assintoticamente estavel, é preciso que A > 0 e 2A + (B+B") > 0.
Sabendo que
A=[(G+D)*®(BTQB)+1; 8 W| (6.33)

B =[((G+D)A,) & (B"QB)| (6.34)

pode concluir-se que A ¢ positiva definida, pela propriedade 6.1.6. que prova (G+D)? > 0
e relembrando a Proposicio 6.4, onde se demonstra que (BTQB) > 0 e (I, ® W) > 0.
Relativamente a condicio 2A + (B+B') > 0,

2A-(B+B")=2[(G+ D)’ & (B"QB)+1, @ W]-

[(G+D)Ag) © (BTOB)|-[(G +D)Ay) & (B7QB)]' =
2[(G+D)*e(BTOB) + 1 e W|- (6.35)
[(A4(G+D)+(G+D)A,) (BT 0B)) =

[L(G+D)+(G+D)L]|&(B"QB)+ 21, W >0
uma vez que na Proposicio 6.4 se provou que L(G + D) > 0 e (G + D)L > 0. E ainda
2A+(B+B")=2[(G+D)’ & (B"QB)+ e W]+
[(G+D)Ay®(BTOB)|+[(G+D)Ay & (BTQB)| =

[(G+D+A;)(G+D)+(G+D)(G+D+A,)]®(BTOB)+2I, @ W > 0
(6.36)

uma vez que, ao definir uma matriz Laplaciana sem sinal dada por Ly = D + A; que
€ positiva semi-definida [111], a partir do Teorema 6.3 e da Proposi¢ao 6.4 é possivel
deduzir que (G+D +A;)(G+D)=(G+L;)(G+D)>0e (G+D)(G+L;) > 0. Sendo assim,
conclui-se que o sistema em (6.30) é assintoticamente estavel e converge para (6.18), se

forem desprezadas as restricoes. [ |

72



6.4. TOPOLOGIAS DE REDE

6.4 Topologias de Rede

Existem diversas configuragoes que podem ser consideradas para a topologia de rede
de um sistema composto por multiplos agentes, dependendo da dinamica, do seu obje-
tivo, do nivel de cooperagao e das limitagdes existentes. Demonstram-se de seguida alguns
exemplos relevantes de topologias de rede para o cenario de pelotao, que vao ser compa-
radas e analisadas mais tarde num ambiente de simulacao. Topologias representadas na

Figura 6.1.

0 (lider) 1 2 3 4 A

a) SAL

b) BDL

c) SDAL

Figura 6.1: Exemplos de topologias para formacao lider-seguidor num cenario de pelotao,
adaptado de [78]. a) seguimento do antecessor com lider (SAL), b) bidirecional com lider
(BDL), c¢) seguimento de dois antecessores com lider (SDAL)

A topologia do Seguimento do Antecessor com Lider (SAL), representada na Figura
6.1 a), é uma topologia unidirecional onde cada agente recebe informacao do seu agente

antecessor e também do lider. Seguindo a teoria dos grafos esta topologia é dada pelas

matrizes
0 0 0 0
1
0 0 0 0 0 00 0 0 0
A= |, D= , G=I, (6.37)
0 0O 0 0 0 0 0 0 00
0 0
0 0 0
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A topologia Bidirecional com Lider (BDL), representada na Figura 6.1 b), é uma topo-

logia onde cada agente recebe informacao do seu agente antecessor, do seu agente sucessor

e também do lider. Seguindo a teoria dos grafos esta topologia é dada pelas matrizes

[0 1 0 -~ 0
o1 --- 0
010 -0
Ay = :
0

1

0

0
0
0

A topologia do Seguimento de Dois Antecessores com Lider (SDAL), representada na

Figura 6.1 c), € uma topologia unidirecional onde cada agente recebe informagao dos seus

dois agentes antecessores e também do lider. Seguindo a teoria dos grafos esta topologia

¢é dada pelas matrizes

[0 0 0 - 0

1 00 -0
110 -0
Ay = :
0

1

1
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6.5 Simulacao e Resultados

Para simular o MPC proposto neste Capitulo recorre-se a plataforma Marras ©
R20194a com o auxilio da biblioteca CasADi [112] para resolver o problema de opti-
mizagao, simulando a mesma dinamica que foi usada para formular este MPC e des-
prezando o uso de ruido ou sensores. Para demonstrar as capacidades do MPC que foi
formulado simula-se uma situacao de teste para cada uma das topologias apresentadas,
nomeadamente SAL, BDL e SDAL, com os parametros de simulagao presentes na Tabela
6.1 e considerando um sistema composto por quatro satélites seguidores. Os resultados

encontram-se nas Figuras 6.2, 6.3, 6.4 e 6.5.

Tabela 6.1: Parametros de simulagao do MPC distribuido para o pelotao de multiplos
satélites com topologia de rede

Parametro Simbolo Valor Unidade

condi¢oes ambientais

parametro gravitacional da Terra U 3.98600441 x 10'4 m3s~2
condigoes do satélite
raio orbital do lider To 6621000 m
condicoes iniciais
T
posicao inicial do seguidor 1 p,(0) [30 -35 40] m
T
posicao inicial do seguidor 2 P, (0) [15 -46 —30] m
posi¢ao inicial do seguidor 3 p5(0) [—49 -43 -20 m
posicao inicial do seguidor 4 P4(0) [—29 -23 37] m
T
velocidade inicial de f v¢(0) [0 0 0] ms~!
referéncias
T
erro de seguimento desejado Eq [O -8 0 0 0 0]
configuracao do MPC
tempo de amostragem T 0.1 s
namero de iteracoes 1y 180
horizonte temporal N 30
penalizagao sobre o desvio final P 2514
penalizacao sobre o desvio Q 1314
penalizagao de controlo W 0.115
tolerancia do algoritmo 1-hop o 0.5
peso da funcao de custo (a1 ap as ay] [2 1.5 1 1]
restricoes
acao de controlo maxima W,0x 6 ms~?
velocidade maxima Vonax 20 ms™!
raio do satélite f rf 3 m
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CAPITULO 6. MPC DISTRIBUIDO PARA PELOTAO DE MULTIPLOS SATELITES
COM TOPOLOGIA DE REDE

Como se pode observar pelas Figuras 6.2, 6.3, 6.4 e 6.5, em todas as situagoes a estraté-
gia proposta consegue convergir com sucesso o erro para os valores desejados, respeitando
ao mesmo tempo todas as restricoes que foram impostas para cada topologia e com um
comportamento que vai de acordo com as penaliza¢oes consideradas.

Uma vez que foi testado os quatro satélites para as trés topologias de rede, existe
uma disparidade de comportamentos que ocorrem em cada situagao dependendo do
numero de corpos ligados a um dado satélite e da sua distancia do lider. Na Tabela 6.2
¢é possivel ainda observar os resultados de cada teste tendo em conta trés métodos de
desempenho que sao respetivamente a Raiz do Erro Quadratico Médio (Root Mean Square

Error) (RMSE), a energia despendida média e o erro de saida final.

Tabela 6.2: Desempenho da simulacao do MPC distribuido para o pelotao de multiplos
satélites com topologia de rede

foRede LY NER -E0IP i TE a2 [ms) IE () - £ty

SAL 19.781 4.930 3.262x107°

1 BDL 41.506 4.697 7.180x 107
SDAL 19.980 5.064 3.783x10°°
SAL 36.932 4.807 4.873x107°

2 BDL 44.486 4.682 5.385x107°
SDAL 36.829 4.840 4.727 x107°
SAL 40.557 4.884 6.726 x107°

3 BDL 50.787 4.346 1.035x107°
SDAL 71.448 4.665 1.419x 1073
SAL 31.953 3.985 4.670x107°

4 BDL 33.542 4.836 7.941x10°°
SDAL 58.155 4214 8.990x107°

Analisando os resultados do satélite seguidor um nas diferentes topologias de rede,
presentes na Figura 6.2, pode-se concluir que a posicao converge continuamente sem
oscilagao e sem sobrelevagao para a referéncia. Referéncia esta que vai variar para cada
topologia, uma vez que depende do nimero de vizinhos a que este esta interligado, o
que explica a diferenca da topologia BDL em relacao as outras. No que diz respeito a
velocidade relativa existe um aumento absoluto da velocidade inicial até atingir um pico
maximo e depois converge para zero com alguma sobrelevacao em x para as topologias
SAL e SDAL, apesar de nao ser muito significativa. Comparando as topologias SAL e
SDAL, que apresentam as mesmas condicOes iniciais e a mesma referéncia, pode-se con-
cluir que a SAL apresenta resultados ligeiramente superiores, especialmente quando se
observa a acao de controlo e os resultados da Tabela 6.2. E no entanto uma diferenca de

desempenho pouco significativa.

Mais uma vez, para o satélite seguidor dois os resultados, presentes na Figura 6.3,
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mostram que as topologias SAL e SDAL apresentam comportamentos muito semelhan-
tes, sendo a diferenca mais significativa na acao de controlo em x onde a topologia SAL
apresenta mais oscilagao. Pela Tabela 6.2 também se pode concluir que a SAL apresenta
mais erro, menos energia despendida e maior erro final que a SDAL, mas tudo diferencas

pouco relevantes.

Passando para os resultados do seguidor trés, presentes na Figura 6.4, ja se conseguem
observar trés trajetorias diferentes para cada uma das topologias, destacando a sobreleva-
¢do na posigao e velocidade relativa em z para a topologia SAL. Ja na agao de controlo, a

BDL apresenta significativamente mais oscilagao que as restantes topologias.

Finalmente para os resultados do seguidor quatro, presentes na Figura 6.5, consegue-
se observar que, apesar das topologias SAL e BDL terem a mesma condigao inicial e a
mesma posicao desejada, estas seguem trajetorias diferentes, como se verifica na Figura
6.5 c) relativa ao erro da posi¢ao 3D. Destas duas topologias a SAL é mais rapida e com
menos sobreleva¢ao na velocidade. Esta comparagao também se vé na Tabela 6.2, onde
para o satélite quatro, a SAL apresenta melhores desempenhos em todos os critérios.

De notar que estes comportamentos podiam ter sido melhorados com diferentes para-
metros de simulacao em algumas situagdes, realizando mais testes e analises especificas
para cada topologia e considerando diferentes penalizag¢oes e condigoes para cada satélite.
No entanto, o objetivo era ter os mesmos parametros para todas as topologias introduzi-
das.
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7

MPC NAo LINEAR PARA SERVICO DE

SATELITES EM ORBITA

Com o aumento de satélites artificiais a navegar no espaco, comegou a existir a ne-
cessidade de reparar, montar ou até reabastecer esses objetos, enquanto continuam em
funcionamento e em Orbita. Essas operacoes sao denominadas de Servigo de Satélite em
Orbita (On-Orbit Satellite Servicing) (OOSS), que é mais uma das aplicacdes da manobra
de rendezvous. Reparar satélites ainda em Orbita sai mais barato do que refazer e mandar
para o espago um satélite novo e ainda origina menos lixo espacial uma vez que aumenta
o seu ciclo de vida. Relativamente ao reabastecimento esta é uma operagao comum por
exemplo na ISS para a entrega de mantimentos ou recursos humanos. No entanto, este
tipo de missoes gera questoes e preocupacoes a nivel politico, legal, econdmico e de segu-
rancga, que é fundamentado em [113]. Um exemplo real desta abordagem no espago foram
as missoes de servigco para o Hubble, cinco no total, para corrigir anomalias, substituir

equipamentos e adicionar novos instrumentos [114, 115].

Juntando esta necessidade de servico com o conceito de multiplos satélites cooperati-
vos, ha potencial para aumentar ainda mais a eficacia deste processo, onde um conjunto
de satélites pode interagir ao mesmo tempo com o corpo passivo a ser operado, mas tendo
em atenc¢ao ao mesmo tempo a posicao dos outros satélites, evitando colisdes. Este tipo
de abordagem favorece especialmente satélites de grande dimensao, como a ISS, em si-
tuacoes de trafego onde diversos satélites pretendem operar todos no mesmo objeto, no

mesmo instante de tempo.

Pretende-se assim recorrer ao Controlo Preditivo baseado em Modelos (Model Predic-
tive Control) (MPC) nao linear para controlar este tipo de sistema, ilustrado na Figura
7.1, tendo em conta nao s6 a dindmica relativa translacional mas também a dinamica
relativa rotacional, uma vez que neste tipo de missdes a orientacao dos satélites é um
ponto crucial. Mas nao basta incorporar a dinamica rotacional, é preciso também saber

para onde apontar e tendo em conta que se considera apenas um modelo relativo entre
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satélites, é deduzida uma férmula de atitude relativa que determina a orientagao desejada
para os satélites de servico em relagao a do objeto central. Uma vez que todos os satélites
se movem a volta do objeto central a ser operado este também pode ser considerado a
origem do referencial relativo comum a todos os satélites de servico, o que facilita por
exemplo a adicao de restri¢oes de desvio de obstaculos para os satélites e restricdes para

proteger o proprio objeto.

Apresenta-se assim a dinamica do sistema que se quer implementar, bem como o
problema de optimizacgao, as restri¢des consideradas, o planeamento de atitude que leva
os satélites a apontar para um certo ponto e os resultados obtidos para a simulacao de

teste.

Figura 7.1: Representacao de um grupo de satélites de servi¢o a operar num objeto central
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7.1 Dinamica do Sistema

Considere-se um sistema composto por A satélites de servico com massas m;, i =
1,2,.., A, tal que, cada satélite se move a volta do mesmo objeto central passivo, o qual
pode ser delimitado por uma regiao esférica de raio r;5 e que age como a origem do refe-
rencial orbital relativo F!°, referencial comum a todos os satélites de servico. Assume-se
também que o referencial F'° coincide com o referencial F'*, que o objeto se encon-
tra numa orbita circular a volta da Terra, que todas as perturbagdes sao desprezadas e
ainda que a massa dos satélites é muito menor que a massa da Terra. Neste Capitulo,
considera-se a formagao lider-seguidor, onde o objeto central passivo representa o lider !

e os satélites de servico representam os satélites seguidores f.

Relembrando a expressao da dinamica relativa translacional (3.28), da dinamica re-
lativa rotacional (3.45) e da cinematica relativa de atitude (3.40), pode-se considerar um
modelo relativo com seis Graus de Liberdade (Degrees of Freedom) (DOF) entre o lider e

um dos seguidores, tal que o vetor de estado ¢ dado por
T
x=[pT VT o7 o] 7.1)

T
sendo p = [x Y z] € R3 a posicao relativa expressa em F'°, v = p € R3 a velocidade
relativa expresso em F'°, q = qs ® q; € H o quaternido relativo expresso em Flew=
fb

Wy, 1y € R3 a velocidade angular relativa expressa no referencial de corpo fixo do satélite

seguidor F/. Combinando as dinamicas relativas obtém-se

P=v
v=D;,p+C,v+F;ru+E,
tP t tf t (7.2)
q=Aw,
. _ 11 -1 -1
w —]f Crw+]f Frfu+]f E,
onde F; e F,; sdao as matrizes de configuracao dos propulsores para a forca de controlo e

torque de controlo respetivamente do satélite seguidor, tal que [80]

F,=F;u, F,=F u (7.3)
com
0 0 1 -10 0
Fy=[0 0 0 0 1 -1 (7.4)
1 -1 0 0 0 0
€
L oLy 0o Lk L
LoLoLoL oy o4
Fr=l-3 -3 3 3 0 0 (7.3)
O LV L',V Ly Ly
2 T2 2 2

T
sendo [Lx L, Lz] as dimensoes e u = [uf1 Upy Ufz Ufy Ufs ufﬁ] a agao de con-
trolo do satélite seguidor, como se pode ver na Figura 7.2.
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Jre

ifb Ufs

Figura 7.2: Configuragao dos propulsores do satélite seguidor, adaptado de [80]

7.2 Problema de Controlo Optimo
Considere-se um sistema nao linear discreto no tempo, descrito pela expressao
x" =f(x,u) (7.6)

que representa o modelo relativo discreto de (7.2), ao aplicar o método de discretizacao
classico de Runge-Kutta ou apenas RK4, com um problema de controlo 6ptimo definido
por
min V(x(0),u)
i (

st. x"=f(xu), Y. .N-1,

xedX, VYiz,.,Ns

ueld, Vioo,.,N-1
que vai ser convertido para uma Programacao Nao Linear (NonLinear Programming) (NLP)
com a fun¢ao de custo

N-1
Vx(0),u) = ) (p=Pa) Qu(p—pa)+(V-va) Q,(v—-va)+

(7.8)

~ T ~
+[1_17} Q, [1tql+(a)—wd)TQw(a)—wd)+uTWu
é

onde p,, v, e w, sdo respetivamente a posigao, velocidade e velocidade angular desejadas,
q= [17 éT]T € o erro do quaterniao, Qp e R3<3, Q, € R3%3, Qq € R¥4 Q, € R3%3 e
W € R%*® 530 as matrizes de penalizacdo da posicdo, velocidade, quaternides, velocidade
angular e acao de controlo, respetivamente, N é o horizonte de controlo, X é o conjunto
de restri¢oes para as variaveis de estado e I/ o conjunto de restri¢oes para as variaveis de

controlo.
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7.3 Restrigoes

No que diz respeito as restricoes, podem ser reutilizadas algumas restricoes que ja

foram apresentadas anteriormente, nomeadamente a restricao de agao de controlo
Wi S WS Uygy, (7-9)

a restricao de velocidade
Vinin SV < Vg (7.10)

e ainda a restricao de desvio de obstaculos.

Para as restri¢oes de desvio de obstaculos vao ser consideradas duas situacdes diferen-
tes, uma para prevenir a colisio com o objeto passivo localizado na origem de F'°, que

resulta na restricao
P 4pP 42 2 (rs+ 1)’ (7.11)

onde r¢ € o raio da esfera que representa o satélite seguidor. Para além disso, uma restrigao
de desvio de obstaculos acoplado é considerado de maneira a prevenir a colisao entre os

diversos satélites de servico, ficando
(x;i = %))° + (¥ —v))° + (2 = 2j)* = (r; +1))". (7.12)
onde i # j.
Finalmente, pode ser adicionada uma restri¢ao de velocidade angular

Wypin < O < W e (7.13)
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7.4. PLANEAMENTO DA ATITUDE RELATIVA DESEJADA

7.4 Planeamento da Atitude Relativa Desejada

Considere-se a posi¢ao t expressa em F'°, tal que o satélite seguidor varia a sua orien-
tacao para apontar diretamente para essa posicao, recorrendo a atitude relativa entre o

seguidor e o lider. Situagao ilustrada na Figura 7.3.

follower

Figura 7.3: Formagcao lider-seguidor com o satélite seguidor a apontar para um ponto em
Flo, adaptado de [60]

Esta dedugao é inspirada no artigo [116] e modificada devidamente para esta situagao
de teste. Para o satélite conseguir apontar, um vetor t/° é considerado que vai desde o

satélite até a posigdo t no referencial F/°, que resulta em
o =R/’ (-p+1). (7.14)
Entio, o referencial desejado F* : {Of,id,fd,ﬁd} pode ser definido como
kg =t/ j,=kaxp/lkygxpll, ig=j,xkq (7.15)

de maneira a obter a velocidade angular desejada [116]

a’ffod = [—tf—’d i, 0 ! (7.16)
: CANCA]
onde

V0 =S(wl O+ R (-p+) (7.17)

Considerando que F/° é paralela a F'° uma vez que a distincia entre os corpos

do sistema ¢é suficientemente préoxima quando comparada com o raio da drbita, uma

fo

aproximagao pode ser feita, com W lo X Oe R{oo ~ I3. Como t é uma posi¢ao constante

em F'°, a expressio (7.17) pode ainda ser simplificada, ficando
/= —p. (7.18)
Considerando o erro da velocidade angular relativa como
O=w-wj= w{bljfb_w{bljd (7.19)
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pretende-se determinar

_ b _ fb fo 4
wd—wlb,d_w_wfo,fb+Rd Wy 4 (7.20)

Pela expressao (7.20) comeca-se por determinar w?i fpr que pode ser definido como

fb fb fb f
Dfo,fb = wi,fb_Rfowi,j‘o (7.21)

onde ("{j‘b pode ser determinada a partir da velocidade angular relativa dada por
b b
w = w{,fb _leb wg,blh (7.22)

Ib lo

T . .
uma vez que w; ;; = @}, = [() 0 nl] , sendo n; a taxa orbital do lider e

R/” =15+ 24S(e) + 28%(e) (7.23)

T
enquanto que a){;o = [O 0 nf] , sendo 7y a taxa orbital do seguidor. Como neste caso

T
F'o ¢é equivalente a F'?, o quaterniao do lider fica q; = [1, 0] , 0 que permite obter a
matriz de rotacao R;ﬁ através de q¢. Ainda na expressao (7.20) quer-se determinar be,
que pode ser definido como

fb _ pfogfo
R}’ =R} R} (7.24)

e onde RZO é obtido através dos versores do referencial F?, expressos em (7.15). Adicio-

nalmente, o erro do quaterniao é dado por

tal que q, é determinado a partir de RZO.
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7.5 Simulacao e Resultados

Para simular o MPC proposto neste Capitulo recorre-se a plataforma Marras ©
R20194 com o auxilio da biblioteca CasADi [112] para resolver o problema de optimiza-
¢ao, simulando a mesma dinamica que foi usada para formular este MPC e desprezando o
uso de ruido ou sensores. A fim de demonstrar as capacidades do MPC que foi formulado
simula-se uma situacao de teste, realcando o comportamento do sistema face as restri¢oes

impostas.

Considera-se uma situagao de teste composta por dois satélites que se movem a volta
de um objeto central e para visualizar a evolucao da atitude recorre-se aos angulos de
Euler com rotagao XYZ. Nas Figuras 7.4, 7.5 e 7.6 é possivel observar os resultados obtidos

e na Tabela 7.1 os parametros de simulacao.

T T
[() 15 0] para t <40, [0 0 15] para t < 40,
T T
P4 = [0 0 15] para 40 < t < 80, Pi2 = [15 0 0] para 40 <t < 80,

T T
[0 15 0] parat >80 [0 -15 0] para t >80
(7.26)

Posicao 3D relativa expressa no referencial F%

s pi(0)
-P1
* py(0)
—=P2
Ilobjeto central
® Py

Figura 7.4: Resultados da posi¢ao 3D dos diversos satélites de servico a volta do objeto
central
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Tabela 7.1: Parametros de simulagao do MPC nao linear para servico de satélites em Orbita

Parametro Simbolo Valor Unidade

condicoes ambientais

parametro gravitacional da Terra U 3.98600441 x 104 m3s2
condigoes dos satélites
raio orbital do lider 7] 6621000 m

10 2.5 35
matriz de inércia dos seguidores Jr 25 10 4.5 kgm?

3.5 45 10
matriz de inércia do lider Ji diag(10,10,10) kgm?
dimensao dos satélites [Lx L, Lz] [2 2 2] m
condicoes iniciais

T
posicao inicial do satélite 1 p,(0) [0 -15 0] m
T
posicao inicial do satélite 2 p,(0) [O 0 -15 m
velocidade inicial v(0) [0 0 O] ms~!
quaterniao inicial q(0) [0.37 —0.43 0.66 0.49]7
T
velocidade angular inicial w(0) [0.01 -0.02 0.01] rads!
referéncias
posicao desejada P expressao (7.26) m
T

velocidade desejada \Z [0 0 O] ms™!
configuracao do MPC
tempo de amostragem T, 0.1 s
numero de iteragoes 1y 1200
horizonte de controlo N 30
penalizagao da posicao Q, 1015
penalizacao da velocidade Q, 0.513
penalizagao do quaterniao Q, 1514
penalizacao da velocidade angular Q. 0.515
penalizagao de controlo W 21,
restricoes
acao de controlo maxima Wyp0x 3 ms~?
velocidade maxima Vnax 5 ms~!
velocidade angular maxima @ ax 0.7 rads™!
raio do objeto Ts 12 m
raio do satélite f rf 3 m
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Figura 7.5: Resultados do MPC para o servico de satélites em orbita, do satélite 1

91



CAPITULO 7. MPC NAO LINEAR PARA SERVICO DE SATELITES EM ORBITA
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Figura 7.6: Resultados do MPC para o servigo de satélites em orbita, do satélite 2
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7.5. SIMULACAO E RESULTADOS

Como se pode observar pelas Figuras 7.4, 7.5 e 7.6, em todas as situac¢des a estratégia
proposta consegue conduzir com sucesso os satélites para os valores desejados, respei-
tando ao mesmo tempo todas as restri¢coes que foram impostas e com um comportamento
que vai de acordo com as penaliza¢des consideradas. No entanto, existe claramente uma
componente oscilatdria significativa nos diferentes elementos do sistema, destacando a

atitude relativa e a acao de controlo dos satélites.

Analisando os resultados do satélite seguidor um, presentes na Figura 7.5, pode-se
concluir que a posigao converge para a referéncia, no entanto com alguns indicios de
sobrelevagao inicial em x e em z que vem da restricao de desvio de obstaculos para evitar
a colisao com o objeto que se encontra no centro do referencial F'° e que vai obrigar
os satélites a movimentar-se a volta desse objeto para chegar a posicao desejada. Este
comportamento pode ser verificado ao observar a Figura 7.4 que demonstra a posi¢ao
3D dos satélites a volta do objeto e a trajetoria que tomam para chegar a cada uma das
posicoes desejadas. Para além disso, ainda existe alguma sobrelevacao quando se passa
para a proxima posicao desejada, mas com pouca influéncia no desempenho do sistema.

A velocidade relativa apresenta também uma oscilagao pouco significativa quando
se encontra perto do zero, especialmente em y e em z. Passando para a atitude relativa,
expressa em angulos de Euler, é possivel observar que os valores seguem a referéncia, mas
com uma oscilagao significativa, especialmente para o roll do satélite seguidor um, o que
influencia a sua rapidez e desempenho.

Na velocidade angular relativa apresenta-se também alguma oscilagao, mas é apenas
em z que a velocidade angular relativa atinge o limite definido pela restricao.

Finalmente em relagdo a acao de controlo encontra-se uma quantidade substancial de
perturbagoes, que nao sao desejaveis e ainda picos de intensidade que sao limitadas pelas

restricdes de acao de controlo.

Ja para os resultados do satélite seguidor dois, presentes na Figura 7.6, conseguem-se
observar comportamentos muito semelhantes aos do satélite seguidor um, especialmente
no que diz respeito a sobrelevacao e oscilagao durante a evolucao do sistema. Consegue-se
observar mais uma vez o efeito da restricao de desvio de obstaculos para evitar a colisao
com o objeto central na posicao relativa e o efeito das restri¢oes de velocidade relativa,

acao de controlo e velocidade angular relativa nos respetivos elementos.
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CoNcCLUSOES E TRABALHO FUuTURO

Este Capitulo tem como objetivo apresentar os desenvolvimentos e contribui¢oes que
foram alcancados a partir desta dissertagao, tal como o trabalho futuro que pode ser

aprofundado e melhorado para cada uma das estratégias que foram propostas.

8.1 Conclusoes

O objectivo principal desta dissertacao foi desenvolver e repensar o problema de
rendezvous numa solugao Optima e cooperativa para dois cendrios, nomeadamente sin-
cronizacao de satélites e servico em Orbita de satélites, que originou trés estratégias de
controlo cooperativas diferentes, recorrendo ao Controlo Preditivo baseado em Modelos
(Model Predictive Control) (MPC).

Na fase inicial foi realizado um trabalho de pesquisa bibliografico que pretendia
nao so assimilar os conceitos fundamentais de Engenharia Aeroespacial, mas também
perceber o que era o rendezvous, qual a sua aplicabilidade e como é que é implementado
na bibliografia atual. Isto engloba também recursos que expdem as possibilidades da
exploragao espacial e o seu futuro, recursos que foram indispensaveis para formular o
pensamento critico e criativo. Uma investigacdo inicial também foi realizada sobre o
MPC, especialmente na sua historia, evolugao, variedade e relagao com os sistemas aéreos.
Com esses conhecimentos agregados, o Estado de Arte foi formulado, composto pelos
Capitulos 2 e 3.

Posteriormente ao Estado de Arte, foram efetuados dois trabalhos preliminares que
permitiram aplicar na pratica os conceitos teéricos que foram assimilados e aprofundados.
No entanto, apenas no segundo trabalho se recorreu ao MPC linear com restri¢oes para
lidar com um problema de rendezvous entre dois satélites. Este segundo trabalho resultou
no Capitulo 4, que demonstra as capacidades e o desempenho que o MPC linear pode ter
mesmo quando sujeito a diversas restricoes de controlo e de estado. Serviu de base para

as estratégias propostas nos Capitulos subsequentes.
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Com o intuito de conseguir aplicar algoritmos de controlo distribuido, um sistema
de pelotao foi pensado recorrendo a uma dinamica relativa entre os varios satélites que
se encontram acoplados pelas suas a¢des de controlo, estabelecendo uma topologia de
rede unidirecional e uma formacao lider-seguidor. Sendo assim, foi formulado um MPC
distribuido com um problema de optimiza¢ao que inclui nao sé restri¢oes de desvio de
obstaculos entre os diversos satélites mas também a capacidade de lidar com limitagdes fi-
sicas e problemas de visibilidade, que sao verificadas num ambiente de simulacao perante
diferentes cenarios de teste. Proposta que se encontra no Capitulo 5.

Adicionalmente, é desenvolvida uma segunda estratégia distribuida para o cenario de
pelotao de satélites, mas desta vez tendo a capacidade de configurar diferentes topologias
de rede, recorrendo a teoria de grafos. Um conjunto de topologias relevantes para cena-
rios de pelotao sao apresentados e depois analisados num ambiente de simulacao, onde
se conseguem avaliar os diferentes comportamentos e desempenhos que estas topologias
tém no sistema, mas sempre cumprindo as restri¢oes impostas e a convergir para os valo-

res desejados. Proposta que se encontra no Capitulo 6.

Outro cenario cooperativo é desenvolvido para o problema de servi¢o em Orbita de sa-
télites, onde nesta situagdo em particular um conjunto de satélites ativos movimentam-se
e variam a sua orientagao tendo em conta um objeto central, recorrendo a uma dina-
mica nao linear relativa translacional e rotacional. Neste caso foram incorporados nao
sO restri¢Oes de colisao e de limitagoes fisicas mas também a capacidade de um satélite
apontar para o objeto, recorrendo apenas a atitude relativa. Mais uma vez, efetuaram-se
simulacoes que demonstram as capacidades deste MPC nao linear em convergir para os
valores desejados, enquanto se satisfazem todas as restri¢des. Proposta que se encontra

no Capitulo 7.

Finalmente, a partir do desenvolvimento efetuado nos Capitulos 5 e 7, foi submetido

e aceite um artigo cientifico para a conferéncia EuroGNC 2022 [117].
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8.2 Trabalho Futuro

Uma vez que foram realizadas trés propostas diferentes nesta dissertagao, o pelotao
de satélites com duas estratégias distribuidas diferentes e ainda outra estratégia coope-
rativa para o servico de satélites, existe uma variedade de aspetos que podem ser mais

desenvolvidos num trabalho futuro.

Em ambos os cenarios:

1. Realizar testes de simulagdo mais avangados, com cenarios mais rigorosos e incorpo-
rando por exemplo ruido. Ter também um conjunto de testes que permita comparar

o desempenho do sistema face a diferentes parametros de simulagao;

2. Realizar testes em hardware, o que requer uma parceria com uma empresa privada

ou centro de investigacao;

3. Adicionar e investigar mais restri¢oes relevantes para o problema de rendezvous
e de docking, como por exemplo a poupanca da energia despendida, a restricao
da diregao dos propulsores, restri¢oes de velocidade gradual ao aproximar-se do

satélite sucessor ou ainda considerar outros tipos de restri¢des como as convexas;

4. Investigar novas variagoes a incorporar no MPC e verificar a sua eficacia, como o

controlo robusto, o controlo hibrido, etc.

No pelotao de multiplos satélites:

1. Comparar num ambiente de simulagao a configuragao distribuida ja implementada

com a configuragao centralizada e descentralizada;

2. Incorporar novas trajetorias de planeamento, com a capacidade de lidar com mano-
bras mais agressivas e restritas como por exemplo a troca de lideranga dos satélites,
conseguir trocar a ordem dos satélites seguidores na formac¢ao ou ainda a capacidade
de docking sucessivo dos satélites seguidores com o satélite lider apods a sincroniza-
cao completa do pelotao, o que poderia relacionar-se com o cenario de servigo de

satélites;

3. Investigar e testar novos algoritmos distribuidos de controlo, para depois serem

comparados com os algoritmos ja implementados;

4. Averiguar e estudar os protocolos e atrasos de comunicagao existentes para este tipo

de problema;

5. Adicionar uma dinamica relativa rotacional que permita estabilizar e sincronizar a

orientacao dos diversos satélites;

96



8.2. TRABALHO FUTURO

. Efetuar a analise de estabilidade completa das duas abordagens, incluindo também

as restri¢Oes e topologias consideradas;

. Publicar um artigo cientifico de revista, que estende o artigo de conferéncia, ao ge-

neralizar as topologias de rede numa formagao lider-seguidor para um cenario de

pelotao de satélites. Trabalho que foi iniciado no Capitulo 6.

No servico de satélites em orbita:

1.

Incorporar novas trajetorias de planeamento para realizar as manobras de servigo,
seja entrega, manutengao, etc., o que envolve estudar mais a fundo a manobra de

docking;

. Adicionar uma componente distributiva e de redes para interligar os diversos saté-

lites seguidores;

. Efetuar a analise de estabilidade da estratégia proposta, comecando por desprezar

as restricoes;

Desenvolver restri¢oes de colisao que representem em maior detalhe os limites do

objeto central, em vez de considerar o objeto como uma esfera.
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DEDUCAO DAS EQUACOES DE

CrLoHEssY-WILTSHIRE-HILL

Este anexo apresenta a dedugao que leva as equacdes lineares de Clohessy-Wiltshire-
Hill (CWH), comegando por deduzir as equagdes nao lineares de movimento relativo,
seguido da sua simplificacao para orbitas circulares e finalmente a sua linearizagao para
chegar as equagoes de CWH. Para o desenvolvimento desta sec¢ao, incluindo fundamen-

tos e deducoes, recorre-se principalmente a [60, 80, 84].

I.1 Problema de N-corpos

Considere-se um sistema de N corpos com massas m;, onde i = 1,2,...,N. Os vetores
de posicao e velocidade do corpo i relativamente a um referencial de Inércia Centrado na
Terra (Earth-Centered Inertial) (ECI) F' : {O@ﬁi,fl-,f(i} sao definidos como r; e v; respetiva-

mente, onde

r; = xiii + yiii + ZiRi (Il)
¢ d
. o—_ _ri
v, = e (1.2)

A distancia entre quaisquer duas particulas com massa m; e m; € definida por
rij = llrj -1l (1.3)

e a magnitude da for¢a de atracdo entre as massas é dada por Gmim]-/rl?]. onde G é a
constante de gravitacao universal. A diregao das forcas sao expressas em termos de vetores
unitarios, e a forca atuando em m; devido a m; tem a direcao (r; —r;)/r;j, enquanto que a
forca em m; devido a m; tem a diregao oposta.

A forca f; atuando na massa m; devido a todas as outras N —1 massas pode ser expressa

como

N

m;m; .. ..

f,-:GZf ) (rj—ri), i,j=1,2,...,.N, i#]j (1.4)
]: l]
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I.2. EQUACOES NAO LINEARES DE MOVIMENTO RELATIVO

e a aplicacao da segunda lei do movimento de Newton produz N equacoes diferenciais

vetoriais

d’r; ZN m .
! = G r—s(r] —I‘i), 1# ] (15)
ij

~

j=1
Juntamente com as condiges iniciais apropriadas, isso constitui uma descri¢ao ma-
tematica completa do movimento de um sistema de N corpos. A partir desta relacao, a
equacao diferencial fundamental do problema de dois corpos pode ser definida como
d’r U
— =—=T I.6
dt? r3 (1.6)
onde r = r, —r; é a posigao relativa das massas e y = G(m + m;). Expressao esta que

descreve a dinamica orbital de um satélite numa situagao ideal.

1.2 Equagoes Nao Lineares de Movimento Relativo

Considere-se um sistema composto por dois satélites em orbita a volta da Terra, um
satélite target e um satélite chaser, desprezando qualquer perturbagao ou forca externa
aplicado nos satélites e considerando também que as suas massas sejam muito pequenas

relativamente a massa da Terra.

Através da expressao (1.6), pode-se elaborar a dinamica dos satélites target e chaser
como
ft = _ﬁrt (1.7)

i=— L. (1.8)

Assim, é considerada a derivada em segunda ordem da posigao relativa entre o target

e o chaser como

I.j :fc_ft :—%l‘c+ﬁ31‘t (19)
re Ty

sendo a posi¢do relativa expressa no referencial orbital relativo F : {Ot,ito,fto,f(m} dada
por
p =1, —1; = Xiy, + ), + 2Ky (I.10)

que permite reescrever a posi¢ao de inércia do satélite chaser
rc:rt+p:(x+rt)ft0+yfto+zﬁt0 (L.11)
tal como a posicao do target que agora pode ser dada por
Ty = 1. (I.12)
Ao derivar duas vezes em relacao ao tempo a expressao (I.11) obtém-se
o= (X+ 7 ) + 2(X + ft)ito +(x+ rt)fto + jjfto + 23}ft0 + yfm + 5Ky + 22ﬁt0 + zﬁm (L.13)
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e ao considerar as relagoes entre os versores {is,,j,,, K¢,} € a verdadeira anomalia v

& e Y .28
o = V)tor  lto = V)i =V Lo, (1.14)

Jro = —Vitor Jro = —Vito — V7, (1.15)
a expressao (I.13) pode ser reescrita como
fo = (X4 7 = 29V =2 (x + 1) = YV)igp + (F+ 20(X + 1) + V(x + 1) = y2)j,, + Zkyp. (1.16)

O mesmo se pode fazer para a expressao (I.12) ao diferencia-la duas vezes e aplicando

as relacoes (I.14) e (I.15) para obter a expressao

.. L2 4 ? L2\8 .. 2
¥y = Fyipo + 2744, + 1y = (7 — 1V )iy + (27,V + 147V)j4,. (I.17)

Assim, a aceleracao relativa pode ser definida ao subtrair a expressao (I1.17) da expres-
sao (I.16), ficando

P =i, — i = (£ 209 —v2x— )iy + (§ + 20 + vx — v2p)j, + Zky, (1.18)

e ao juntar as expressoes (I.18) e (I.9) obtém-se o sistema de equagdes nao linear para

movimento relativo

x-zv’y—ﬂx—v’y—% :—%(rt+x)
y+20i+vx—vly=-hy : (L19)
2:—%2

I.3 Equagoes Nao Lineares de Movimento Relativo para

Orbitas Circulares

Para o caso especial em que se considera a drbita como circular, &, =j,, e &, =1i;,, para
I

além que v =n = e ¥ =0, que aplicando na expressao (I.19) resulta na expressao

¥-2ny—n’x—n’r, = —r%(rt +x)
¥+ 2nx—n’y :_% . (1.20)
Z:—%z

I.4 Linearizacao das Equa¢oes de Movimento Relativo para

Orbitas Circulares

Para realizar a linearizacao do sistema de equagoes (I.20) recorre-se a expansao em

série de Taylor, de primeira ordem, e tendo como ponto de linearizagao a origem da
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I.4. LINEARIZACAO DAS EQUACOES DE MOVIMENTO RELATIVO PARA
ORBITAS CIRCULARES

posicao relativa p, ou seja, p, = [xo 90 ZO]T = [0 0 O]T. Lineariza¢ao que vai permitir
obter as equagoes de CWH.

Considerando as fungdes d,, d,,d, como os termos a direita do sistema de equacoes
(I.20), obtém-se

T+ X
dnyn) = - — LD
[(r; +x)? +y2 +22]2
0 0
ad dd, ad
dylp, + a—x (x—xo) + 8_ — o)+ a—x —z) =
X Po Po Po (121)
3u(ry +x)?
_ﬁz_i_[ Pt - - & 3] (X—Xo):
T \[re+x)2+p2+22]2 [(n+x)?+p2+2°]2 )],
372
—%+( ”Srt —ﬁs)x:—nzrt+2n2x,
Tt Tt Tt
d (x,y, z) = 34 ~

[(ri+x)2+y +zz]2

/Oa/dp/

(¥ —0) }—y/l/</zo
(1.22)

3/431/_
5 g }} yO

Frrex 2 4y2 2] (202 y2 4 22])

_H

=3V = —n? v

t

e
z
d,(x,9,2) = £ ~

[(ri +x)2+p +:52]2

dd,
M M (z-20) =
(1.23)

[My 2+22]? _[(n+x )2 +p? +22] ]

3 Z ZO
2
- %z = —n’z
Tt
Ou seja, resumidamente, a aproximagao fica
e = =251y +.3) =~ 151y~ 20) = = (1, - 2%)
_ ~ _ 2
dy ——%y~—% =-n‘y . (I.24)
K _H, 2
d, = et s LR
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Assim, a linearizac¢ao do sistema de equagoes (1.20) pode ser expressa por

X-2ny-3n’x=0
J+2nx=0 . (L.25)

Z+n%z=0
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