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Resumo. Os iiltimos estudos sobre controle automdtico em manobras espaciais tem focado na
autonomia da espagconave, seguranca e execu¢do de manobras improvisadas. Futuras missoes
em Orbitas excéntricas requerem modelos matemdticos para dindmica de movimento relativo e
métodos de controle mais versdteis. O trabalho descreve um método que utiliza um modelo ndo
linear e variante no tempo, superando limitacoes de modelos cldssicos como as equacoes de
Clohessy-Wiltshire e Tschauner-Hempel. O controlador preditivo proposto permitiu manobras
de rendezvous em orbitas alvo adaptadas da ISS e Dragon CRS, com separagdes iniciais supe-
riores a 1000 m, demonstrando versatilidade em orbitas excéntricas e circulares.
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1. Introducao

As operacdes com manobras orbitais que envolvem dois satélites € culminam em um encontro
orbital sdo comumente conhecidas como manobras de Rendezvous e Docking, também referi-
das pelo acronimo RVD (XIE et al., 2018). Segundo Botelho et al. (2020), estas manobras de
encontro orbital se d4 quando dois satélites alcancam, a0 mesmo tempo, a mesma posi¢ao e
velocidade num sistema de coordenadas com referencial inercial. Esta manobra é uma tecnolo-
gia fundamental e necesséria para missdes espaciais como montagem em Orbita de unidades
maiores, reabastecimento de plataformas e estagdes espaciais, reparo de espagonaves em Orbita
ou captura e retorno de espagonaves a Terra (FEHSE, 2008) .

Segundo Fehse (2008), o primeiro rendezvous (encontro) e docking (acoplamento) entre duas
espaconaves ocorreu em marco de 1966, o qual foi realizado por Neil Armstrong e Dave Scott
manualmente dentro da espaconave Gemini e acoplaram com uma espagonave alvo ndo tripu-
lada, chamada Agena. Contudo, a primeira manobra de rendezvous automdtica ocorreu ape-
nas em 1967, quando as espaconaves soviéticas Cosmos 186 e 188 se acoplaram. Assim,
nas ultimas cinco décadas foram realizadas centenas de missdes de encontro orbital. O tra-
balho seminal de Fehse (2008) mostra a quantidade de espagonaves envolvidas nessas missoes
de RVD e estdao divididas em mais de dez séries, incluindo Gemini, Apollo, 6nibus espacial,
Demonstracdo da Tecnologia de Encontro Autdnomo (DART), Operagdes Robéticas de Trans-
porte Espacial Autdnomo (ASTRO) dos EUA, as espagonaves Soyuz e Progress da antiga Unido
Soviética, Veiculo de Transferéncia Automatizado (ATV) da Agéncia Espacial Europeia (ESA),
espaconave Shenzhou da China e a Estacdo Espacial Internacional (International Space Station
- ISS).
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Na literatura de controle do movimento relativo orbital, este problema ja foi resolvido a partir
de uma grande variedade de abordagens, tais como: controle PID (Proporcional Integral Deriva-
tivo) (OKASHA; NEWMAN, 2014), Regulador linear-quadratico (FERREIRA, 2020), contro-
lador LQG (Linear Quadratic Gaussian), teoria de Lyapunov (WEISS et al., 2015), Campos
Potenciais Artificiais (BEVILACQUA; LEHMANN; ROMANO, 2011), e sobretudo o controle
preditivo baseado em modelo (JEWISON; ERWIN; SAENZ-OTERO, 2015). O destaque para
o controle preditivo baseado em modelo (ou Model Predictive Control-MPC) se da por sua ver-
satilidade em vérias situacOes, como: para os sistemas lineares e ndo lineares; para os sistemas
SISO (Single-Input Single-Output) e MIMO (Multiple-Input Multiple Output); para os sistemas
de parametros variantes e invariantes no tempo; além disso, lida com as restricdes de entradas,
saidas e estados dentro de uma algoritmo de otimiza¢do, como descrito por Maciejowski (2002).

Por um lado, este trabalho apresenta um foco na derivacdo de alguns modelos matematicos
adequados para manobras de encontro orbital que compreendem distancias relativas da ordem
de metros, como o closing, até distancias reservadas comumente ao estagio de phasing; mod-
elos estes que serdo derivados a partir do problema de dois corpos, sistematizando o conheci-
mento, descrevendo o movimento relativo orbital kepleriano e a variagao de massa do satélite
perseguidor resultante da expulsdo de propelente. Por outro lado, este trabalho mostra também
como solucionar o problema de rendezvous, utilizando-se de dois modelos classicos (CW e TH)
e um modelo ndo linear do movimento relativo, a partir de uma técnica de controle preditivo, a
saber o MPC.

Nestre trabalho, a secao 2 apresenta os modelos mateméticos de descri¢gdo do movimento rela-
tivo nao-linear, linear, e linearizados, variantes e invariantes no tempo, apresentando suas prin-
cipais diferencas conceituais e mateméticas. Na secdo 3 apresenta a técnica e os paradigmas de
controle preditivo, com restri¢cdo de entradas e saidas; e aplicada ao problema de manobras de
rendezvous e o ambiente de simulacdo numérica utilizando-se de missdes reais para validagao
do que foi proposto, intermédio de comparacao entre os diversos modelos internos para o MPC
para solucdo do problema de rendezvous. Por fim, secdo 5 mostra o fechamento do trabalho,
com a sintese dos principais resultados e as perspectivas futuras.

2. Movimento relativo orbital

Para o presente trabalho serd considerado uma formacao alvo-perseguidor (farget/chaser), com-
posta por dois satélites. O satélite perseguidor € controlado para realizar a manobra de Ren-
dezvous, enquanto o satélite alvo orbite livremente a Terra. O alvo apresenta o sistema de
referéncia do movimento relativo. A derivacdo do movimento relativo aqui sera tomada a partir
do mesmo formalismo encontrado nos trabalhos de Sherrill (2013); Felisiak (2015).

2.1. Equacoes nao lineares do movimento relativo

As equagdes de movimento relativo desenvolvidas nesta subse¢@o utiliza um sistema de re-
feréncia cartesiano, chamado local-vertical local-horizontal (LVLH), anexado no centro de
massa do satélite alvo. Este sistema de referéncias é determinado a partir da triade de vetores
unitdrios {0, , 6y , 05 }. como ilustrado na Figura 1.

Este sistema de coordenadas gira com o raio vetor do alvo, r,, num sistema de referéncia conve-
niente para descrever o movimento relativo, chamado eventualmente de sistema de coordenadas
de referéncia de Hill ou CW . Neste sistema de coordenadas preso ao satélite alvo, tem-se: 0,
na direcao radial, 0y, na direcdo da quantidade de movimento angular, e 6y completando a triade
ortogonal da regra da mao direita. No sistema LVLH, o perseguidor estd localizado na posi¢cdo
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Figura 1. Local-Vertical, Local-horizontal (LVLH).

Fonte: Adaptado de Sherrill (2013).

p = (z1, xa, x3),logo, a posicdo do perseguidor no sistema geocéntrico terrestre inercial, ECI,
¢ dada pela seguinte equacao.

Fp = Fa + ﬁ: (Ta + 1’1)67« + 1'269 -+ $36h (1)

Rearranjando os termos num sistema de equacdes obtemos o formato NERM (Nonlinear Equa-
tions of Relative Motion), como descrito em Felisiak (2015) e Sherrill (2013), dado por:
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2.2. Equacoes lineares do movimento relativo

As equacdes de movimento ndo lineares apresentadas na subsecdo anterior podem ser lin-
earizadas para pequenas separacoes entre o alvo e o perseguidor. O raio do perseguidor pode
ser linearizado como mostrado nas equagdes a seguir, e truncando os termos de ordem superior,
analogamente ao encontrado por Sherrill (2013), temos:
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Entdo, obtemos o formato LERM (Linearized Equations of Relative Motion) geral para Orbitas
elipticas, dado por:
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E possivel expandir esta dindmica representada pelas Equacdes 6, 7 e 8 para o caso de um
sistema de controle de movimento relativo orbital, ou seja um sistema cuja a dindmica tem a
acdo do vetor de controle, @ = (uy, us, us), como descrito pela equagdo a seguir:

i = A()Z+ Bi )

E possivel ainda considerar o caso que a massa do satélite também é variante no tempo, pois seu
combustivel ou propelente € expelido para fora do corpo do satélite gerando empuxo durante as
manobras. Entdo, o modelo de massa tem como base a relagdo entre a variagdo de massa e os
parametros conhecidos dos propulsores como o impulso especifico, como descrito em Chobotov
(2002) e Sidi (1997). Esta relacao é dado por:

F,
m=—, Ms = Mgg +Mypyg — X (10)
ng P p

Onde 71 denota a variacdo de massa de propelente expelido, F, € a forca ou empuxo obtido
pelos propulsores, g € a aceleragdo na superficie terrestre e [, denota o impulso especifico.
Assim, é definido como em Felisiak (2015). Onde m,y denota a massa do satélite sem a massa
de propelente. Assim, a matriz de entradas agora também € variante no tempo, denotada por
B(t). Logo, o sistema variante no tempo continuo é representado em espaco de estados, como
estd descrito na Equacao 11.

i= AT+ B(t)d (11)

3. Controle Preditivo Orbital

3.1. Controle Preditivo baseado em Modelo - MPC

O controle preditivo baseado em modelo (MPC - Model Predictive Control), também conhecido
como controle de horizonte deslizante ou controle de horizonte retrocedente, € um método de
otimizacao dinamica aplicado a uma técnica de controle (CAMACHO; ALBA, 2013). Tal pro-
cesso consiste em calcular a acdo de controle por meio de solugdes periddicas de um problema
de controle 6timo dentro de uma janela de tempo (horizonte finito), possivelmente sujeito a
restricdes nas entradas e saidas. O problema de controle 6timo € resolvido usando a estima-
tiva do estado atual do processo controlado como estado inicial. A otimiza¢do produz uma
sequéncia de controle 6tima, porém, apenas a primeira acao de controle nesta sequéncia € apli-

cada a planta, repetido tal procedimento reiteradas vezes sob uma dada taxa de amostragem
(MACIEJOWSKI, 2002).
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3.2. Otimizacao dinamica com restricio nas entradas e saidas

A abordagem mais amplamente utilizada para MPC ¢é baseada em modelos lineares invariantes
no tempo ou linearizados e executados sob pontos de operacdo. Por essa razao, neste trabalho,
apesar de o modelo do movimento relativo ser ndo-linear e variante no tempo, os modelos serdo
considerados lineares e invariantes dentro do horizonte de predi¢do V,,, em oposi¢do ao trabalho
de Felisiak (2015), que gera um para cada instante de amostragem.

Neste trabalho a fun¢do custo, J permanece um problema quadratico e convexo, mesmo com a
adicao das restrigdes. Assim,

J=(R,—Y)'(R, - Y)+ AUTRAU (12)

Derivando a Equacdo 14 e igualando ao espaco nulo, encontramos o minimo da funcdo es-
calar J, logo obtemos na forma compacta a solugdo para o problema quadratico do MPC com
restricdo de saidas e de entradas:

1 T T
min = §<AU HAU) - ¢ AU (13)

Onde H = (®”® + R) é a matriz Hessiana, e a matriz ¢ é dada por:
c=®"(R, — Fx(k))
Sujeitos as restri¢cdes de entradas e saidas na forma matricial abaixo:

MAU < N (14)

Onde M e N sdo matrizes com dimensao dim{M} = dim{N} = 2(N. — 1).
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O problema de controle 6timo (PCO) estd associado ao modelo usado para predicao de saida,
uma vez que o MPC convencional gera um problema de programacao quadratica (PQ), ou seja,
¢ um problema de otimizagdo convexo (MACIEJOWSKI, 2002). Este tipo de PCO apresenta
solucionadores numéricos bem sucedidos de prateleira, como por exemplo quadprog do soft-
ware Matlab.

DeltaU = quadprog(H, phi, M, N)
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No entanto, a funcdo custo nem sempre € linear. Entdo, para este caso faz-se o uso de outras
solu¢des numéricas para resolver o problema de programacao nao linear (PNL), como por ex-
emplo o software licenciado GPOPS II, como mostrado nos trabalhos de Zappulla (2017); Park
et al. (2016); Munoz (2011).

3.3. Exemplos numéricos

As simulagdes foram realizadas por intermédio do diagrama de blocos em Simulink/Matlab a
partir de condi¢des iniciais e parametros aproximados da ISS. Para estas simulacdes sdo uti-
lizados os pacotes de integracdo numérica e o de otimiza¢do numérica, respectivamente um
integrador numérico Runge-Kutta de 8* ordem de passo fixo, denominado de ode8, e um solu-
cionador numérico de programacado quadratica, chamado de quadprog.

A Tabela 1 apresenta os parametros assumidos na simulagdo numérica do Cendrio de ren-
dezvous, cujos parametros da 6rbita foram extraidos da plataforma de Kelso (2023) e Fehse
(2008). Neste caso, a orbita do satélite alvo estd ap6s o limite validade das equagdes imposto
pelas aproximacdes das equacdes CW e TH para Orbitas com baixa excentricidade, a saber
llpllo = 1000,28 me e = 0,01661.

Tabela 1. Parametros iniciais de rendezvous com a ISS e ~ 0.
] Elementos Keplerianos \ Alvo (ISS) \ Satélite Perseguidor

a 6788 km 6787 km
e 0,01661 0,01661

! 51.6° 51.6°
Q 247, 38° 247, 38°
w 258, 4° 258, 4°
M, 90° 90°

Neste trabalho, as condi¢des para a realizacdo bem sucedida da manobra de Rendezvous orbital
estdo compreendidas entre as fases de Closing, com centenas de metros, até Aproximacao Final,
com escala centimétrica. Assim, a manobra de rendezvous é considerada bem sucedida quando
os médulos de distincia relativa, ||p||, e de velocidade relativas, ||p|| forem menores ou igual a
10 m e menores do que 0,5 m/s, respectivamente.

Tabela 2. Parametros adaptados da Dragon.
Parmetros do Satélite | Dragon CRS | Perseguidor |

M 3150 kg 500 kg
me ~ 12000 kg | 5000 kg
Loy 300 s 300 s

Fonte: Autor.

3.4. Resultados das Simulacoes Numéricas

De acordo com a Figura 2, € possivel assumir que o perseguidor realizou a manobra de ren-
dezvous com a ISS, préximo aos 43000 s, atendendo aos requisitos de closing deste trabalho,
onde alcangou um ||p|| = 6,95 m e um ||p|| = 0, 10 m/s e apresentou menor atividade do con-
trole, como ilustra a Figura 2. Além disso, € possivel assumir que o rendezvous foi realizado
mesmo sob condicdes sob os limites de separacdo tedrico, devendo-se atribuir tal resultado
positivo ao controlador MPC.
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Tabela 3. Parametros MPC e de Simulagao.

Parametro \ Simbolo Valor \ Unidade

Referéncia para o rendezvous = 07,1 m, m/s, kg
Horizonte de predi¢ao N, 70 -
Horizonte de controle N, 20 -
Pesos nos incrementos de controle e 5-10%-[111]F -
Saturac@o dos atuadores Umin = —Umaz 4-10%-[111)7F N

Saturacdo das saidas Ymin = —Ymaz | 1010-[1 1111117 | m, m/s, kg
Periodo de amostragem T, 200 S
Periodo de simulacgdo P 70000 S

Fonte: Autor.

Figura 2. Cenario ISS - CW: Modulo dos vetores de posicao e velocidade relativas no

referencial LVLH.
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Figura 3. Cenario ISS - TH: Dinamica dos modulos dos vetores de posicao e velocidade

relativas no referencial LVLH.
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x10¢

Assim, de acordo com a Figura 3 o satélite perseguidor realizou a manobra de rendezvous
com a ISS, préximo aos 46400 s, superior ao Cendrio CW, atendendo aos requisitos de closing
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Tabela 4. Sumario dos resultados do Cenario.

Parametros de desempenho Cw TH NERM
Tempo para o rendezvous 62400 s 68000 s -
Miximo sobressinal (p) 4286300 m | 4026400 m -
Maximo sobressinal (p) 880,5 m/s 872,79 m/s
Saturacao de sinais de controle (u;) | Sim (400 N) | Sim (400 N) | Sim (400 N)
Consumo de combustivel (1m.) 2571 kg 3133 kg 5000 kg

Fonte: Autor.

deste trabalho. No mais, é possivel assumir também que o MPC possibilitou a manobra de
rendezvous foi realizado no limite maximo de separagdo teérico, 1 km, chegando em resultados
como p = 10,58 me p = 0,05 m/s.

Figura 4. Cenario ISS - NERM: Dinamica dos modulos dos vetores de posicao e veloci-
dade relativas no referencial LVLH.
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Fonte: Autor.

Assim, de acordo com a Figura 4 e os requisitos da manobra de closing deste trabalho, o satélite
perseguidor ndo conseguiu realizar a manobra de rendezvous com a ISS, como ilustra a 4.

E possivel ver que, na Tabela 4, os modelos lineares apresentaram os sinais de controle satu-
rados, pois demonstraram um elevado maximo sobressinal, tanto para p quanto para p, € uma
dindmica bastante intensa. Além disso, os modelos lineares executaram a manobra chegando
nos requisitos de manobra da etapa de closing, em oposicio ao NERM. Assim, os resultados
mostraram que dois dos trés modelos se tornaram vidveis para a manobra de rendezvous quando
aliados ao controlador projetado, a saber CW e TH. Contudo, o modelo nao linear (NERM) nédo
atingiu tais requisitos e consumiu todo o combustivel, entrando em instabilidade.

Portanto, é possivel mostrar que 0 MPC conjuntamente com os modelos lineares tiveram mel-
hores resultados, devido a natureza linear e invariante dentro do horizonte de predi¢do, em
oposicdo ao NERM que negligenciava a matriz nao linear a cada passo do horizonte de predi¢ao.
Além disso, os modelos lineares exigiram mais combustivel do que os modelos ndo lineares

4. Conclusao
As principais contribui¢des deste trabalho estdo no campo do controle preditivo baseado em
modelo. No entanto, também foi realizado uma derivacdo da dindmica orbital relativa a partir do
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problema de dois corpos culminando em trés modelos consagrados na literatura, a saber: um nao
linear (NERM) e dois lineares (TH e CW). Além disso um modelo de queima de combustivel
foi integrado ao modelo aumentado do movimento relativo, considerando a massa variavel do
satélite na dinamica global do processo. Esse modelo aumentado foi testado em ambiente de
simulacdo numérica sob alguns cendrios desafiadores a partir de dados sintéticos de missoes
famosas (ISS e GPS).

Este modelo aumentado conjuntamente com o MPC apresentaram, nas simulagdes numéricas,
um desempenho acima do esperado por contornar as limitagdes tedricas descritas na literatura
de encontro orbital chegando, majoritariamente nos cendrios, a realizar a manobra de maneira
bem-sucedida na etapa de closing.
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