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Resumo. Neste trabalho buscou-se projetar e analisar um controlador de atitude para satélites,
utilizando a técnica de controle preditivo estendido baseado em modelo (EMPC, extended
model predictive control). Este controlador do tipo miiltiplas entradas e miiltiplas saidas
(MIMO, multi-input, multi-output) utiliza um modelo do sistema para otimizar a varidvel de
controle em um horizonte de predicdo finito, obtendo uma solu¢do préoxima ao étimo. Esta
estratégia de controle é relevante porque lida com restricoes, como o limite de torque dos at-
uadores, diretamente na sua formulagdo. O sistema computacional desenvolvido em C/C++
foi utilizado nas investigagoes, permitindo simular a dindmica de atitude e comparar o EMPC
com o controlador proporcial-derivativo (PD). As simulacdoes mostraram que o controlador
proposto é capaz de executar o apontamento em uma série de cendrios com uma redu¢cdo no
tempo de manobra e com um menor erro em regime permanente.

Palavras-chave: Atitude; Controle; Satélite; Controle preditivo estendido baseado em modelo
(EMPC).

1. Introducao

A capacidade de controlar a atitude € crucial para o sucesso de grande parte das missdes es-
paciais. O estudo do MPC (model predictive control) no controle de atitude de um satélite é
relevante devido as suas caracteristicas, em particular, a possibilidade de considerar as restricoes
no controle, o qual ocorre devido aos limites dos atuadores, por exemplo, o torque aplicado pela
roda de reacgdo.

Virios estudos foram realizados a respeito do controle de atitude utilizando o MPC. Em
Hegrenaes, Gravdahl e Tondel (2005), uma abordagem de controle preditivo baseado em mod-
elo explicito (eMPC) foi proposta para controlar a atitude de microssatélites com propulsores
e rodas de reacdo. Segundo os autores, a estratégia pode ser considerada quando existem
restricoes que precisam ser levadas em consideragdo, entretanto, ndo € possivel realizar uma
otimizacao em tempo real devido a carga computacional. Em Xing, Low e Pham (2012), uma
estratégia de controle preditivo baseado em modelo distribuido (DMPC) foi proposta. Neste,
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sdo utilizados como atuadores, rodas de reacdo e bobinas magnéticas, sendo que em caso de
falha em uma rodas de reacdo € possivel realizar uma reconfigura¢do para compensar o defeito.
A estratégia proposta consiste em realizar as atualizagdes dos torques dos atuadores em inter-
valos diferentes. Também, o método levou em consideracdo o efeito das bobinas magnéticas
nas leituras dos magnetdmetros, por isso as bobinas devem estar desligadas durante a medigao.
As simulac¢des demonstraram que o DMPC, apresenta um ganho em comparagdo a formulagao
tradicional.

Recentemente, tem-se observado um interesse na aplicacao de variagcdes do MPC devido a maior
capacidade dos hardwares embarcados. Em Lee et al. (2016), foi realizado o estudo do controle
preditivo baseado em modelo nado linear (NMPC), com a finalidade de realizar a mudanca de
atitude de um satélite totalmente atuado, com rodas de reagdo. Adotou-se duas configuracoes,
uma com trés rodas de reagdo e outra com quatro rodas de reagao. O NMPC foi formulado como
um problema de controle 6timo em tempo discreto. A solu¢do numérica para a otimizagao foi
obtida usando as condi¢des necessdrias para o 6timo. Para resolver o problema de valor de
contorno de dois pontos, utilizou-se o indirect single shooting method, que resolve o problema
levando em consideracio as restricdes, o método permite determinar os valores iniciais dos
multiplicadores de Lagrange. Em Rodrigues et al. (2019), foi proposto um controlador do tipo
MPC parametrizado para obter uma solu¢do 6tima a cada instante de tempo, levando-se em
consideracdo as restrigdes do sistema. Também, verificou-se a condi¢do de operacdo em tempo
real, através da técnica de Hardware-in-the-loop (HIL), para testar e validar a estratégia em um
sistema embarcado, no caso com uma placa Beagle Bone Black em conjunto com o MATLAB
simulando o controlador MPC e a dinamica do satélite, respectivamente. A lineariza¢do do
modelo foi realizada a partir do Jacobiano. A adaptagdo realizada no controlador consiste em
utilizar uma interpolacdo exponencial para obter a sequéncia de controle. Por fim, o método
utilizado provou ser capaz de reduzir o custo computacional associado ao passo da otimizagao
na formulag¢do tradicional do MPC.

Neste trabalho, foi implementada e analisada uma extensdo do MPC, denominada EMPC, de-
vido a natureza nao-linear do modelo do satélite, o que permite a realizacdo de manobras de
mudanga de atitude. Como referéncia foi utilizado os satélites baseados na Plataforma Mul-
timissdo (PMM) desenvolvida pelo INPE, a qual € uma plataforma genérica, que tem como
vantagem a reducdo de custos e prazos no desenvolvimento de novas missdes. Na simulagao,
considerou-se uma configuracdo com trés rodas de reacdo, as quais sdo dessaturadas por um
conjunto de bobinas magnéticas. O EMPC foi testado em dois cendrios de apontamento, na
direcdo do Sol e para o centro da Terra (nadir). Os resultados mostram uma melhora signi-
ficativa na resposta do sistema, tanto no regime estaciondrio quanto no regime permanente,
quando comparado ao controlador proporcial-derivativo (PD). Além disso, avaliou-se o custo
computacional do controlador em um processador embarcado.

2. Metodologia

2.1. Descricao do Sistema

A Figura 1 apresenta a configura¢ao do conjunto de atuadores, as rodas de reacao, utilizado para
realizar o apontamento do satélite na simulacdo. Para o presente estudo, as bobinas magnéticas
sdo empregadas no processo de dessaturacao das rodas de reacao.
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Figura 1. Diagrama da configuracao das rodas de reacao.

2.1.1. Dinamica e Cinematica do Satélite

A equacdo diferencial da dindmica do corpo rigido na presenga de rodas de reacdo e torque
externo fornecido pelas bobinas magnéticas segundo Ruiter, Damaren e Forbes (2013) é:

ISC,B <""'B/N,B = _wE/NJg (Isc,B WRB/N,B + hrw,B) — Ury,B + tmtr,B ) (1)

em que (B) € o sistema de fixo no corpo, (N) € um sistema de referéncia inercial, I,.p € 0
tensor momento de inércia do satélite, wp,/n,p € a velocidade angular do satélite em relagdo ao
sistema inercial, h,,, p € 0 momento angular do conjunto das rodas de reagdo, u,,, g € 0 torque
aplicado pelas rodas de reagdo e ¢, g € 0 torque aplicado pelas bobinas magnéticas, sendo que
todas as varidveis estdo representadas no sistema do corpo.

A equacdo diferencial da atitude em parametros modificados de Rodrigues, denominado MRP,
pode ser expressa segundo Schaub e Junkins (2014) por:

1 1~

o= [(1—=0*)I3x3+20" 42007 | w= ZS(a) w, )
0 —03 09

emque o = | o3 0 —o1|, corresponde a um produto vetorial representado em forma
—09 01 0

matricial.

2.2. Controle preditivo baseado em modelo (MPC)

O MPC € uma técnica de controle que depende do modelo do sistema (WANG, 2009). A
estratégia bésica consiste em determinar uma sequéncia de controle, u, a partir do modelo
que minimize a fun¢do custo, J, em um horizonte de predi¢do, N,, respeitando as restrigoes.
Utiliza-se para isso o modelo no espago de estado em tempo discreto, que pode ser definido por:

(I)d(k’ + 1) = Adwd(k:) + Bdu(k) s (33.)
y(k) = Caza(k), (3b)
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em que x,4(k) sdo as varidveis de estado, u(k) sdo as entradas e y(k) so as saidas do sistema.

Em sequéncia, é construido um sistema aumentado a partir do modelo do sistema, o qual é
definido na Equacdo (4). Os detalhes matematicos podem ser encontrados em (WANG, 2009).

x(k+1) = Azx(k) + BAu(k), (4a)
y(k) = Cx(k), (4b)

em que

z(k) = [Azq(k)" y(k)"]"

Axg(k) =xg(k) —xg(k — 1), Au(k)=u(k) —u(k—1),

A, O, B,
A= e R (m+a)x(ni+q) , B= c gﬁ(nﬁrq)xm’
|:CdAd Iqxq CdBd

C=1[04 I, eR”MM)  OyeRY™, IR,

em que m € o numero de entradas, ¢ € o niumero de saidas, n; € o nimero de estados do sistema,
n = nj + q é o nimero de estados do sistema aumentado e o simbolo Y39*7 indica o espago
vetorial das matrizes reais de dimensao ¢ x ¢q. Com a equagao do sistema aumentado é possivel
estimar uma sequéncia de respostas do sistema, dada uma sequéncia de sinais de controle.
Portanto, pode-se realizar um processo de otimizagao visando obter um sinal de controle 6timo.
Para isso € preciso definir os vetores de predigdo:

Y = [y(ki+ 11 k)T y(ki+2 k)" - ylki+ N, | k)T]" € ®aVox1 (6a)

AU = [Au(k)” Au(k; +1)7 - Au(k; + N, — D7]" e ™1 (6b)

em que Y € o vetor de predigdo de saida, AU ¢ o vetor predi¢do do incremento de controle, N,
€ o horizonte de predicdo da saida e IV, é o horizonte de predi¢dao do controle. A formulagdo
y(k; + 1|k;) indica que no instante de tempo k; é estimada a futura saida do sistema, no instante
de tempo k; + 1. A partir das Equacdes (6a) e (6b), pode-se escrever uma equagao que relacione
os vetores de predi¢do de saida e de controle segundo Wang (2009) por:

Y = Fx(k;) + ®AU , (7)
em que
[ CA ] [ CB 0 0 i
C A? CAB CB . 0
F = CA3 c E}{QNPX”’ b — CAQB CAB cee 0 c f)f{qumec
| CAM | CA"'B CAM™?B ... CA" "B

Diante disso, € possivel escrever uma fungao custo, J, que atenda os objetivos do controle:
J=(R,~Y)'(R,-Y)+AU"RAU, ®)

em que R, ¢ R¥»*! ¢ o vetor de referéncia e R € SR™Ve*™Ne & a matriz de ponderacio do
incremento de controle.
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O MPC pode ser definido como um problema de minimizacdo. Para isso, faz-se necessario
formular o controlador como um problema de programacgao quadratica (QP) sujeito as restricoes
do tipo desigualdade, que pode ser definido por:

1
min J = 5 ' Ex + " F, 9

xr

st. Mx <~

em que E, F;, M e - sao matrizes compativeis com o problema de programacdo quadrética.

A solucdo desse problema pode ser obtida através do algoritmo de Hildreth, o qual pode ser
encontrado em Wang (2009), que consiste em uma busca elemento por elemento. Com isso,
nao € necessario realizar nenhuma inversao de matriz. Na formulacdo do MPC, o problema de
programagao quadratica com o método de Hildreth € definido como:

E = (®"® + R) ¢ ymiNexmNe (10a)
Fy=—(®"R,r(k;) — ®"Fa(k;)) € RmNex1 (10b)
A restri¢do na varidvel de controle é definida por:

I Uz — Tu(k; —1)

T Omsm O Lo
fo [T T Omen| e [T g
e T Do Lo

2.3. Controle preditivo estendido baseado em modelo (EMPC)

Como apresentado na Equacdo (3b), € necessario construir um modelo do sistema no espago
de estado. No estudo, utilizou-se como representacdo de atitude os quatérnios, que foram con-
struidos através do sinal do erro, ou seja, a orientagao do corpo no sistema (B) em relacdo a um
sistema de referéncia (R), denominado de set-point. A partir das Equacdes (1) e (2), pode-se
escrever o sistema no espago de estado no tempo continuo como:

. 1 o
op/R | _ |0Os3x3 1S(oB/R) OB/R 033
. = _ - + 21w, (11
LJB/R,B] |:O3><3 —ISCTB wE/RjB Isc,B + ISC?B (hrw,B)X WB/R,B —IS;B (D)
O objetivo do controle € alinhar os sistemas de referéncia, do corpo com o do set-point. Na
representagdo em MRP isso significa que o5/ = [0 0 0]7.

2.3.1. Linearizacao

O modelo apresentado na Equacdo (11) é ndo-linear. Portanto, faz-se necessdrio realizar um
processo de linearizacdo e em particular, optou-se por realiza-lo a cada iteragdo em torno do
ponto de operacgdo (g, ug) € pode ser definido por:

A of (xz,u) B of (xz,u)

ox ’ ou ’ (12)

0, UQ Z0,U0
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2.3.2. Modelo do sistema no tempo discreto

O modelo linearizado precisa ser transformado do tempo continuo para o discreto, o que pode
ser realizado segundo DeCarlo (1989) por:

|:Ac Bc:| T — |:Ad Bd:|
em que A, e B, sdo as matrizes no tempo continuo, A, e B, sdo as matrizes no tempo discreto
e T é o tempo de amostragem.

3. Resultados e Discussao

Nas simulac¢des foram avaliados dois cendrios de apontamento: um em direcao ao Sol e outro
em direcdo ao centro da Terra (nadir). Uma simulacdo de Monte Carlo foi utilizada para verificar
o erro final de apontamento, para os controladores PD e EMPC.

A Tabela 1 mostra os parametros da simulagdo e do controlador EMPC.

Tabela 1: Parametros da Simulagao.

Parametro Valor
Instante inicial da simulagao 04/06/2022 as 11:00 UTC
Tempo de simulagdo 30 min
Orbita

Semi-eixo maior 7130,092 km
Excentricidade 0,001111
Inclinagdo 98,405°
Argumento do perigeu 90°
Ascensdo reta do nodo ascendente  230,327°
Anomalia média inicial 305°
Propagador J2

EMPC

Horizonte de predi¢do (V) 200
Horizonte de controle (IV,) 5

Limite no torque da roda de reacdo [-0,075, 0.075] N.m

3.1. Simulacao da Atitude
A simulacdo no instante inicial (0 segundo) teve como objetivo apontar o satélite em direcdo ao
Sol. Em seguida, aos 1000 segundos, o satélite deveria apontar na direcao nadir.

Para o primeiro tipo de apontamento, o objetivo do controle de atitude é apontar o satélite para
o Sol, em especifico o eixo —z . Para isso se faz necessario obter o vetor unitario que aponta
para o centro do Sol representado no sistema inercial (ECI), o qual pode ser obtido através do
Algoritmo 29 encontrado em Vallado e McClain (2013). O segundo tipo de apontamento, tem
por objetivo apontar o eixo zg para o centro da Terra e o eixo yp para o vetor de momento
angular orbital negativo.
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A Figura 2 mostra o erro de apontamento representado em angulos de Euler, comparando os
controladores PD e EMPC.

—— EMPC - Yaw
—— EMPC - Pitch
—— EMPC - Roll
-=- PD - Yaw
—-=-=- PD - Pitch
—-=-=- PD - Roll

150 A

[deg]

_50 .

—100 1

—150 1

0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600
Time [s]

Figura 2. Erro de apontamento em angulos de Euler.
A Figura 3 mostra o vetor solar representado no sistema do corpo, no qual pode-se perceber que

com o EMPC o satélite consegue realizacao o apontamento do eixo —x p em direcao ao Sol em
um menor tempo quando comparado ao controlador PD.

1.00 A —— EMPC- X
—— EMPC-Y

0.75 4 —— EMPC-Z

0.50 A

0.00 A

—0.25 A

—0.50

—0.75 A

—1.00 A

400 600 800 1000 1200 1400 1600
Time [s]

Figura 3. Vetor solar representado no sistema do corpo.

A Figura 4 apresenta uma comparacao entre o torque de controle aplicado pelas rodas de reagcao
utilizando o EMPC e o controlador PD.
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Figura 4. Torque aplicado pelas rodas de reacao.

As Figuras 5 e 6 apresentam os resultados estatisticos da simulacdo de Monte Carlo para
150 execugdes. O erro de apontamento dos controladores EMPC e PD é comparado ao fi-
nal da simulacdo. A condi¢do inicial da atitude, representada em angulos de Euler, e a ve-
locidade angular foram selecionadas a partir de uma distribui¢do uniforme, U [—180, +180]° e
U [—0.01,40.01] rad/s, respectivamente.

- Yaw E Pitch = Roll

-0.6 -0.4 -0.2 0.0 0.2 0.4 0.6 -0.6 -0.4 -0.2 0.0 0.2 0.4 0.6 -0.6 -0.4 -0.2 0.0 0.2 0.4 0.6
[deg] [deg] [deg]

- Yaw B Pitch . Roll

Figura 6. Erro final de apontamento do PD para a simulacao de Monte Carlo.
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Os resultados obtidos por meio das simulacdes de Monte Carlo demonstram a capacidade da
estratégia de controle proposta, EMPC, em realizar o apontamento do satélite nos dois cendrios
de apontamento. Esta estratégia de controle apresenta uma redugdo significativa do erro em
regime permanente em comparagao com controlador PD.

3.2. EMPC no Processor-in-the-Loop (EMPC-PIL)

Para avaliar a capacidade de implementar o controlador EMPC em um hardware embarcado de
baixo custo, realizou-se uma simulacao em malha fechada utilizando um processador embar-
cado. A Figura 7 apresenta a estrutura utilizada para a simulacio do EMPC-PIL. O primeiro
bloco é composto pelos principais sistemas necessdrios para realizar a simulacio da atitude de
um satélite, com exce¢do do sistema de controle. O segundo bloco € dedicado a interface de
transmissao de dados, este utiliza uma comunicag¢do TCP/IP, que € um conjunto de protocolos
de transmissao de dados. O dltimo bloco € composto pelo processador embarcado, que, durante
a simulacao em malha fechada, desempenha a fun¢do do sistema de controle de atitude.

A simulagao foi executada em um computador com: Processador Intel(R) Core(TM) i5-8300H
CPU @ 2.30GHz; RAM 16,0 GB; Sistema operacional Windows 10 Home Single Language.
Além disso, o hardware embarcado utilizado foi o Raspberry Pi 3 Model B+, que é com-
posto pelo seguinte: Processador Broadcom BCM2837B0, Cortex-A53 (ARMvS) 64-bit SoC
@ 1.4GHz, RAM 1GB LPDDR?2; Sistema operacional Raspberry Pi OS.

( N\ ( N\
Computador p N Processador
Interface g N
[ Referenc1a ] TCP/IP EMPC
Atitude Linearizacao
*[ Gulagem ] 7B/R
“B/R A= 0f (x,u)
¢ h'rw,B aw To,UQ
[ Controlador ] ulki —1) +
Torque [ MPC
[ Atuadores ] [w(ki)] ¥ 1
\ J [ Hildreth ]
4[ Dinﬁmlca Satellte] L b,
N J N g

Figura 7. Diagrama da estrutura da simulacao com PIL.

3.3. Custo computacional
A Tabela 2 apresenta o custo computacional de cada controlador. A métrica adotada foi o tempo
médio para executar um ciclo do controle.

Tabela 2: Resultados do custo computacional.

Controlador Tempo [ms]

EMPC 0,32
EMPC-PIL 3,3
PD 0,002
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4. Conclusao

O objetivo deste trabalho foi avaliar a capacidade do EMPC controlar a atitude de um satélite
baseado na plataforma PMM, uma vez que existe um limite no torque aplicado pelas rodas de
reacdo. Os resultados demostraram que a estratégia € capaz de realizar manobras de mudanca de
atitude em uma série de cendrios. Além disso, € possivel notar que o EMPC ¢ capaz de realizar
0 apontamento em um tempo menor e com erro inferior em comparacdo ao controlador PD.
A principal desvantagem do EMPC € o custo computacional do algoritmo. No entanto, apds
a simulagdo com o processor-in-the-loop, verificou-se que o tempo de execucdo € satisfatorio.
Dessa forma, com o avango da tecnologia de hardwares embarcados, essa desvantagem pode
ser compensada.
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