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Resumo

Este trabalho possui como objetivo desenvolver e analisar um modelo de controle da
dindmica do movimento relativo entre um satélite perseguidor e um satélite alvo para
manobras de rendezvous em 6rbitas LEO. Associado ao aumento da atividade envolvendo
veiculos espaciais, desafios como o lixo espacial e suas consequéncias se tornam cada vez
mais relevantes, desta forma, solugoes como reabastecimento de satélites e reparacao de
orbitas podem ser interessantes. Estas solugdoes comumente necessitam que o contato entre
satélites seja feito, assim, métodos cada vez mais sofisticados para esta atividade sao
requisitados. Neste contexto, técnicas de controle sdo amplamente utilizadas de maneira
a alcancar tais objetivos através da manipulagao do comportamento da saida de um
sistema, controlando assim, o movimento do veiculo espacial ao longo de sua trajetoria.
Neste cenario, este trabalho procura estudar um modelo matematico construido por meio
das equagoes de Hill-Clohessy-Wiltshire utilizando uma técnica de controle baseada no
Regulador Quadrético Linear (LQR) e no Regulador Linear Quadratico Gaussiao (LQG),
sendo utilizados por meio do software MATLAB e auxilio da ferramenta Simulink. O
modelo matematico desenvolvido é entao aplicado utilizando como base, o SAtélite de
Reentrada Atmosférica (SARA) desenvolvido no Instituto de Aerondutica e Espago (IAE)
do Brasil. Desta forma, é analisado, por meio de simulacoes, a eficiéncia da resposta do
sistema a estratégia de controle avaliando-se entao o nivel de satisfagao dos resultados
obtidos bem como discutido as limitagoes desta pesquisa e possibilidades para futuros
trabalhos.

Palavras-chaves: Rendezvous, Dinamica Orbital, Equacoes de Hill-Clohessy-Wiltshire,
Filtro de Kalman, Controlador LQR, Controlador LQG



Abstract

This work aims to develop and analyze a control model for the dynamics of relative motion
between a chaser satellite and a target satellite for rendezvous maneuvers in LEO orbits.
Associated with the increase in activity involving space vehicles, challenges such as space
debris and its consequences become increasingly relevant, thus, solutions such as refueling
satellites and repairing orbits can be interesting. These solutions commonly require the
contact between satellites to be made, so increasingly sophisticated methods for this
activity are required. In this context, control techniques are widely used in order to achieve
such goals by manipulating the behavior of the output of a system, thus controlling the
movement of the space vehicle along its trajectory. In this scenario, this work seeks to study
a mathematical model built by through Hill-Clohessy-Wiltshire equations using a control
technique based on the Linear Quadratic Regulator (LQR) and on the Linear Quadratic
Gaussian Regulator (LQG), being used through the MATLAB software with the aid of
the Simulink tool. The mathematical model developed is then applied using as a basis,
the SAtélite de Reentrada Atmosférica (SARA) developed at the Institute of Aeronautics
and Space (IAE) in Brazil. Thus, it is analyzed, through simulations, the efficiency of the
system’s response to the control strategy, evaluating the level of satisfaction of the results
obtained, as well as discussing the limitations of this research and possibilities for future

work.

Key-words: Rendezvous, Orbital Dynamics, Hill-Clohessy-Wiltshire Equations, Kalman
Filter, LQR Controller, LQG Controller
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1 INTRODUCAO

A automatizacao de processos na atualidade esta cada vez mais presente nas diversas
areas da tecnologia, sobretudo no meio aeroespacial. Dessa forma, ha evolugao constante
do aperfeicoamento das técnicas de automagao para que a qualidade dos trabalhos seja
sempre potencializada. Ademais, estes processos exploram exaustivamente a necessidade
de melhor utilizagao de meios inteligentes para aplicacao dos recursos humanos, materiais

e financeiros.

O setor espacial, devido a sua alta complexidade, risco e dispendiosidade, é um
campo com grande necessidade de automatizacao cada vez mais aprimorada. Neste contexto,
destaca-se um fundamental par de manobras em operagoes espaciais conhecido como
Rendezvous (encontro) e Docking (acoplamento), onde um veiculo espacial navega e se

aproxima de outro veiculo, finalizando com um encontro entre eles.

O procedimento de Rendezvous e Docking consiste em uma sucessao de manobras
orbitais e trajetérias controladas de forma a levar um veiculo ativo (denominado de cagador
ou perseguidor) até as proximidades e gradativamente até o contato com um veiculo passivo
(chamado alvo). Para realizar este feito, o voo das duas espagonaves deve ser alinhado por
meio de sucessivas manobras onde ha uma sincronizagao de seus elementos orbitais e por

fim, um emparelhamento dos veiculos. (SILVA; FONSECA; ZANARDI, 2013)

Durante a fase de acoplamento, o veiculo perseguidor deve se aproximar do alvo
com velocidades relativas lineares e angulares nulas ou préximas de zero. Desta forma, ha
uma necessidade de que o perseguidor além de reduzir sua velocidade de aproximacao,
também alinhe sua atitude com a do alvo. (GENTINA, 2009)

1.1 Motivacao

O setor espacial vem se destacando bastante nos ultimos anos promovendo uma
crescente onda de rapidos desenvolvimentos onde, agora, agéncias espaciais governamentais
estao concorrendo com empresas privadas que estao se fortalecendo cada vez mais e
alcancando diversos resultados promissores. Este desenvolvimento esta contribuindo para
um aumento no nimero de langcamentos espaciais e um expressivo aprimoramento dos
processos atuais assim como para uma diversificagdo nas possibilidades de atuagao em
satélites e espaconaves. Desta forma, este mercado como um todo vem buscando diminuir

os altos investimentos atuais necessarios bem como desenvolver novos produtos e servigos.

Um aspecto preocupante no progressivo aumento de langamentos é o agravamento

do acumulo de lixo espacial, fato que impulsiona novas técnicas para lidar com este
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problema. Segundo (RAJAPAKSA; WIJERATHNA, 2017) o lixo espacial consiste em
uma variedade de objetos que podem ser desde estagios de foguetes gastos e satélites
extintos até fragmentos de explosdo e colisao, entre outros. Como as 6rbitas desses objetos
frequentemente se sobrepoem as trajetorias de naves ou satélites artificiais funcionais, os
detritos, além de dificultar o posicionamento orbital, representam um risco potencial de

colisao.

Diante deste problema, criou-se um consenso que controlar a quantidade de detritos
espaciais deve ser amplamente reconhecido como uma tarefa importante para manter um
acesso ao espago sustentavel para as préximas décadas (ANDRENUCCI et al., 2011).
Desta forma, diversas técnicas para se lidar com este lixo espacial vem sendo desenvolvidas
e aprimoradas ao longo do tempo, técnicas estas que se fundamentam na pratica de

rendezvous para o alcance dos objetos considerados lixos.

Somado a importancia de se tratar o lixo ja existente, também é relevante se
preocupar com a geracao de novas quantidades. Parte destes detritos se origina do necessario
abandono de satélites quando ha um esgotamento do combustivel destes, pois assim nao
ha formas de manté-los em suas Orbitas corretas ainda que seus sistemas permanecam
funcionais. Segundo (REDD, 2020) todos os anos, cerca de 20 veiculos espaciais concluem
suas missoes, frequentemente porque estao quase sem combustivel. Desta maneira, vem-se
destacando cada vez mais alguns especificos setores de servigos associados a satélites, como
manutencao, reabastecimento e reparagao de érbitas a fim de aprimorar a maneira como

os recursos sao utilizados no mercado espacial.

Recentemente, um exemplo de servigo de reabastecimento de satélites foi conduzido
com sucesso pela empresa Space Logistics, uma filial da Northrop Grumman. Segundo
(EASDOWN:; FELICETTI, ), o satélite MEV-1 (Mission Extension Vehicle-1) da empresa
em questao foi lancado em 2019 com o objetivo de ser o primeiro veiculo industrial a servir
como um extensor de vida 1til de outros satélites através de sua aproximacao utilizando
manobras de rendezvous, e com seu éxito, abre espaco para uma tendéncia em crescimento

no mercado.

Desde a década de 1950, satélites foram lancados em orbita com um tempo de vida
ja determinado, que, quando terminado, se encerravam ou queimando na atmosfera ou
flutuando ao longo do espago como lixo espacial. O satélite MEV-1 representa o primeiro

de varios projetos destinados a resgatar satélites da obsolescéncia planejada (REDD, 2020).

Como estes mercados e operagoes necessitam de que satélites perseguidores entrem
em contato com objetos alvo para prestar servigos, é necessario a utilizacao das manobras
de rendezvous e eventualmente também docking, fato que estimula o estudo de técnicas
cada vez mais aprimoradas de se realizar tal feito e, portanto, também justifica o interesse
deste trabalho.
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1.2 Metodologia

1.2.1 Desenvolvimento do modelo matematico

O modelo matematico a ser trabalhado fundamenta-se nos conceitos associados de
sistemas de referéncia orbitais e dinamica orbital bem como da aplicacdo das equagoes
de Clohessy e Wiltshire (CLOHESSY; WILTSHIRE, 1960). Ao relacionar estes conceitos
de forma estruturada, possibilita-se descrever a dinamica do movimento relativo de um

veiculo perseguidor em relacao a um veiculo alvo durante manobras de rendezvous.

Apés a fundamentagdao, o modelo resultante sera representado por um sistema
dindmico que, entao, serd transformado em funcoes de transferéncia que relacionarao

entradas (atuadores) e saidas (sensores).

1.2.2 Aplicacao de técnicas de controle

Possuindo as fungoes de transferéncia do sistema, aplica-se entao as técnicas de con-
trole que se baseiam em estimacao de valores de variaveis e na mudancga de comportamento

da saida do sistema, controlando assim, o comportamento do veiculo perseguidor.

A técnica de controle utilizada serd o Regulador Linear Quadratico Gaussiano
(LQG) de forma a promover um controle étimo de multivariaveis durante duas situagoes

de aproximacao do veiculo perseguidor ao alvo, sendo elas, V-bar e R-bar.

1.2.3 Simulacdes por meio do software MATLAB

O meio base para o estudo sera o software MATLAB onde serd desenvolvido rotinas
de coédigos de maneira a descrever e simular o comportamento do sistema bem como
dos efeitos das técnicas de controle empregadas. Além disso, também sera utilizado a
ferramenta Simulink de maneira a modelar os sistemas dinamicos estudados através da

diagramacao grafica por blocos.

Os dados utilizados para as simulagoes serao do SAtélite de Reentrada Atmosférica
(SARA), desenvolvido no Instituto de Aerondutica e Espago (IAE), do CTA, em Sao José
dos Campos, SP. Este satélite foi lancado em novembro de 2015 com o objetivo de efetuar

experimentos em ambiente de microgravidade e retorna-los a Terra.

1.3  Objetivos

1.3.1 Objetivo Geral

Desenvolver e analisar um modelo de controle da dindmica que descreve o movimento

relativo entre um satélite perseguidor e um satélite alvo para manobras de rendezvous.
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1.3.2 Objetivos Especificos

Estudar a fisica da dindmica orbital associada & manobra de rendezvous.

Examinar os principios matematicos que regem o Regulador Linear Quadratico

Gaussiano (LQG) para o controle do satélite base do estudo.

Desenvolver modelos e simulagoes da dinamica associada a manobra de rendezvous

empregando as técnicas de controle a planta do sistema estudado.

1.4 Estrutura do Trabalho

O capitulo 1 deste trabalho apresenta uma introducdo ao tema estudado indicando

motivacoes, metodologia e objetivos almejados.

O capitulo 2 trata-se da fundamentacao tedrica necessaria para a estruturacao do

modelo matematico a ser utilizado e trabalhado.

O capitulo 3 possui o intuito de apresentar a modelagem do problema de trans-
feréncia orbital bem como o desenvolvimento matematico necessario para se chegar nas

equagoes base para as manobras de rendezvous e docking.

O capitulo 4 determina a representacao da planta do sistema em forma de espago
de estados, segmentando-a em dois subsistemas, um SISO (Single Imput Single Output)
para o movimento no eixo y (H-bar), e um MIMO (Multiple Input Multiple Output)

representando o movimento nos eixos x e z (RV-bar).

O capitulo 5 contém uma apresentacao da plataforma orbital recuperavel SARA
bem como informagdes que serdo utilizadas para o desenvolvimento das simulagdes a serem

estudadas.

O capitulo 6 busca explicar as bases tedricas para o desenvolvimento da técnica de
controle a ser utilizada neste trabalho (LQG), assim como apresentar a implementagao do

controle no modelo matematico estudado.

O capitulo 7 possui o intuito de exibir os resultados encontrados do controle aplicado
nos dois subsistemas trabalhados (SISO e MIMO) por meio da andlise de graficos gerados

representando respostas dos sistemas a entradas.

O capitulo 8 apresenta as conclusoes alcancadas por ocasiao deste trabalho de

conclusao de curso.
Por fim, sdo apresentadas as referéncias bibliograficas utilizadas.

Em anexo, apresentacao de cédigo implementado no software MATLAB.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

2.1 Sistemas de referéncia

Ao se estudar a dinamica de um corpo, é fundamental definir sistemas de referéncia.
Segundo (MARTIN; POPPE, 2005), esses sistemas podem ser descritos por meio de
um conjunto de eixos cartesianos ortogonais (origem O; e triedro de vetores unitérios
ortogonais) que podem também ser acompanhados de alguns pardmetros de modo a poder
determinar coordenadas e eventualmente movimentos. Para o presente trabalho, trés tipos
de sistemas de referéncia sdo necesséarios. De acordo com (FEHSE, 2003), os trés podem

ser definidos como:
« Sistema de referéncia orbital: Descreve a orientacao de uma orbita relativa ao
espaco inercial e a Terra, descrevendo o movimento de um corpo em sua Orbita.

o Sistema de referéncia orbital local do satélite: Descreve o movimento relativo

para um ponto particular na érbita ou para outro corpo.

« Sistema de referéncia da atitude do satélite: Descreve processos dinamicos e

cinematicos de atitude de um corpo relativo ao seu centro de massa.

2.1.1 Sistema de Referéncia Equatorial Terrestre

Este sistema de coordenadas nao rotativo é utilizado para descrever o movimento
orbital ao redor do centro do planeta Terra e com respeito a direcoes fixas inerciais.
Conforme (SILVA; FONSECA; ZANARDI, 2013), a Terra é assumida como perfeitamente
esférica, de forma que o centro de massa e o centro geométrico coincidem, e por conseguinte,
também o ponto focal do movimento orbital. Abaixo encontra-se uma representacao do

sistema em que:
e Origem O,: centro de massa da Terra.
« Eixo X: aponta na dire¢ao ~ equinox vernal.
« Eixo Y: no plano equatorial de forma que: K=1Ix1J
e Eixo Z: normal ao plano equatorial, no sentido Norte.

Apesar deste sistema possuir sua origem no centro da Terra, este nao rotaciona

com ela.
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Figura 1 — Sistema Equatorial Terrestre. Fonte: (CURTIS, 2013)

2.1.2 Sistema de Referéncia Orbital

Segundo (FEHSE, 2003), esse sistema é utilizado para descrever o movimento no

plano orbital. Uma ilustracao é apresentada abaixo em que:

N
i
i
i Yop
i

Inclination

~
) Equator

Right ascension of the
ascending node

Figura 2 — Sistema Orbital. Fonte: Adaptado de (FEHSE, 2003)

e Origem O,,: centro de massa da Terra.
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 Eixo x,,: situado no plano orbital, apontado na dire¢cao do nédo ascendente.
 Eixo y,,: presente no plano orbital tal que: kAop = 1pp X jAOp

 Eixo z,,: normal ao plano orbital.

A transformacao de coordenadas entre o Sistema de Referéncia Equatorial Terreste
para o Sistema de Referéncia Orbital pode ser obtida através de uma rotagdo de um angulo
Q (Ascengao reta do nodo ascendente) sobre o eixo Z e por uma rotacdo de um angulo 7
(inclinagao) sobre o X,,. Esta mudanca de coordenada pode ser descrita pelas matrizes de

rotacao da seguinte forma:

Top 1 0 0 cos€)  sinf) 0 X
Yop | = | 0 cosi sini —sinf) cosQ) 0 Y
Zop 0 —sini cost 0 0 1 Z

2.1.3 Sistema de Referéncia Orbital Local

Este sistema de coordenadas ¢é utilizado para descrever a dindmica do movimento

relativo de um corpo em Orbita.

_
Orbital mation

Figura 3 — Sistema Orbital Local. Fonte: Adaptado de (FEHSE, 2003)

Em que:

o Origem Oy,: representa o centro de massa do corpo.

« Eixo x: aponta na direcao do vetor velocidade orbital. Conforme a literatura de

Rendezvous, esse eixo é denominado V-bar.

« Eixo y: normal a orbita, oposta em sentido ao vetor momento angular orbital. De

acordo com a literatura de Rendezvous, esse eixo é chamado de H-bar.
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« FKixo z: radial, no sentido Nadir. Na literatura de Rendezvous, esse eixo é chamado
de R-bar.

As trajetorias de aproximacao do perseguidor geralmente sao apresentadas no

sistema de referéncia orbital local do alvo.

A transformagao de coordenadas entre o Sistema de Referéncia Orbital para o
Sistema de Referéncia Orbital Local é obtida através de uma rotacao sobre o eixo Z,,
dada por um angulo ¢ (dngulo da fase orbital, medido a partir do nédo ascendente) e duas
rotagoes de 90° sobre o eixo x de forma a alinha-lo com a direcao da velocidade orbital e

direcionar Z,, para o centro da Terra.

x 1 0 0 0 10 cosp sing 0 Top
=10 0 1 -1 0 0 —sing cosp 0 Yop
0 -1 0 0 01 0 0 1 Zop

Segundo (FEHSE, 2003), uma boa aproximagao para o dngulo ¢ é que este possui
o valor de ¢ = wt, onde w representa a velocidade angular orbital do corpo. Para o caso
de orbitas circulares, este raciocinio é frequentemente utilizado durante os procedimentos

de Rendezvous.

2.1.4 Sistema de Referéncia da Atitude do Satélite

Este sistema de referéncia possui como origem o centro de massa do satélite e é
utilizado para descrever a rotacao deste corpo ao redor de seu centro. As dire¢oes nominais
neste sistema podem variar dependendo da estratégia de manobra da missao, no entanto,

hé uma exigéncia de o sistema sempre ser dextrogiro (k, =1,X ja).

Uma maneira comum de definigdo pode ser entendida segundo (GARCIA; KUGA;
ZANARDI, 2011), onde para estudos de satélites estabilizados em 3 eixos, é pratico definir

08 €iX0S T4, Y € 2, representando os movimentos de roll, pitch e yaw como sendo:

Onde:

e Origem CM: representa o centro de massa do corpo.

 Eixo de roll (rolamento) em x,: nominalmente alinhado com x e define o0 movimento

em torno da dire¢ao da velocidade orbital.

 Eixo de pitch (arfagem) em y,: nominalmente alinhado com y e define o movimento

em torno da dire¢ao normal a orbita.

« FEixo de yaw (guinada) em z,: nominalmente alinhado com z e define o movimento

em torno da dire¢ao Nadir/Zénite.
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Figura 4 — Sistema da Atitude. Fonte: Adaptado de (FEHSE, 2003)

A modificagdo de coordenada do Sistema de Referéncia da Atitude para o Sistema
de Referéncia Orbital Local pode ser dada por uma determinada sequéncia de rotagoes dos
angulos de atitude «, (yaw), o, (pitch) e o, (roll), sendo esta representada pelas seguintes

matrizes de rotacao:

Tq 1 0 0 —sinay, 0 cosay cosa, sina, 0 T
Yo | = | 0 cosa, sina, 0 1 0 —sina, cosa, 0
Za 0 —stna, cosa, cosay 0 sinay 0 0 1 z

2.2 Dinamica Orbital

A equacao que descreve o movimento de um corpo ao longo de uma trajetoria
orbital em relacao a outro corpo central pode ser alcancada através das leis de Kepler e de

Newton.

A lei da gravitagao universal (NEWTON, 1802), afirma que dois corpos 1 e 2 se
atraem através de uma forca que é diretamente proporcional ao produto de suas massas e

inversamente proporcional ao quadrado de suas distancias.

Gm1m2 ~

F=- , (2.1)

r2
Em que G é a constante de gravitagio universal, de valor 6,67 - 10" Nm?2 /kg?, m,
e Mo sao as massas dos corpos 1 e 2, respectivamente, r é a distancia entre eles e {i, é o

vetor distancia unitario que une os corpos, sendo representado por:

~ I'oy
i, = — 2.2
” ( )



Capitulo 2. FUNDAMENTACAO TEORICA 25

Onde r = ||ra1||, a magnitude do vetor ry. Para as definigdes realizadas, é impor-
tante a utilizacao de um sistema de referéncia inercial qualquer, assim, o sistema pode ser

ilustrado pela figura abaixo:

7 ny 7 ny
~ _ £ F a
R] G \ ' r R.lll."lf\\ 12
Rg N m .fj FoN,"?
R; .-“"I ,a-f""#fﬁ;
/ -
X" Inertial frame of reference X

(fixed with respect to the fixed stars)

Figura 5 — Dois corpos em um sistema de referéncia inercial. Fonte: (CURTIS, 2013)

Assim, aplicando a segunda lei de Newton ao corpo msy chega-se a:

F21 = ngz (23)

Onde R5 é a aceleragao absoluta de my. Através da terceira lei de Newton, sabe-se
que F1, = —F5, desta forma, utilizando-se as equagoes apresentadas é possivel desenvolver

as seguintes relagoes:

Gmims .
—Tur = mQRQ (24)
Gmlmg ~ -
Tur = mlRl (25)

As equagbes 2.4 e 2.5 sao as equagoes do movimento de dois corpos em um sistema
inercial. Trabalhando estas equagoes, é possivel encontrar a equacao de movimento de mso

ao redor do corpo central m; dada por:

i = —T%r (2.6)

Nesta equagao, p é denominado como pardmetro gravitacional, sendo u = G(my +
my), possuindo as unidades de km3s~2. A equacgdo 2.6 também conhecida como Equacio
Fundamental da Astrodindmica pode ser considerada uma equacao diferencial de segunda

ordem que governa o movimento de msy relativo a m;.

A solugao para a equacao 2.6 é dada por:
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p

= 2.
" 1+ ecosf (2.7)

Sendo p um parametro geométrico chamado de semi-latus rectum, e a excentricidade
e 0 a anomalia verdadeira. Esta é a Equacao das Orbitas e descreve a trajetéria de um

corpo msy ao redor de um corpo m; em relagao a este corpo my.

Como a Equacao das Orbitas descreve segoes conicas, incluindo elipses, esta pode
ser considerada uma afirmacao matematica da primeira lei de Kepler, indicando que os

corpos celestes seguem caminhos elipticos ao redor de outros corpos (CURTIS, 2013).

O valor da excentricidade e é um 6timo parametro para definir a forma de uma
orbita, como pode ser observado através da tabela abaixo, onde a é o semieixo maior da

secao conica:

Excentricidade Tipo Semi-latus rectum Periélio
e=20 Circulo p=a a
e<1 Elipse p =a(l - e?) a(l - e)
e=1 Parabola p q=75
e>1 Hipérbole  p = a(e? — 1) ale-1)

Tabela 1 — Caracterizagao de segoes conicas. Fonte: (BEUTLER, 2004)

Esses quatro tipos de érbitas sao possiveis, no entanto, para o caso de Rendezvous,

sao de maior relevancia as duas primeiras.

2.2.1 Orbitas elipticas

Se 0 < e > 1, o valor do denominador da equacao 2.7 varia com a anomalia
verdadeira #, no entanto, permanece sempre positivo, nunca tornando-se zero. Assim,
conforme (CURTIS, 2013), o valor do vetor de posi¢ao relativa r permanece limitado a
um conjunto de valores, possuindo sua menor magnitude em ¢ = 0 rad (pericentro) e sua
maior magnitude em § = 7 rad (apocentro). As equagoes abaixo representam a equagao

2.7 nos dois casos citados:

P
p— 2.
"r 1+e ( 8)
p
. = 2.
r Tos (2.9)

Desta forma, nesta condigao, a variagao de valores do vetor posicao relativa acaba
formando uma elipse. A figura a seguir descreve um exemplo de érbita eliptica ao redor
da Terra em que, a é o semi eixo maior da orbita, b é o semi eixo menor da orbita e w é o

argumento do pericentro.
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Figura 6 — Definicdo dos elementos orbitais na oOrbita terrestre. Fonte: Adaptado de
(FEHSE, 2003)

Como 1, + 1, = 2a, 0 semi-latus rectum configura-se como p = a(1 — e?).

Assim, a equacgao polar da érbita eliptica é dada por:

a(l—e?)

S S 2.1
" 1+ecosl (2.10)

Possuindo-se as equagoes apresentadas, é possivel entao concluir que o raio da
érbita eliptica no apocentro e no pericentro (r, e 7,) estao relacionados pelas seguintes

expressoes:

re = a(l +e) (2.11)

r, =a(l—e) (2.12)

Pode-se ainda obter a variacao temporal da anomalia verdadeira a partir da segunda

lei de Kepler. Como o momento angular h é uma constante de movimento dada por:
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h =rf (2.13)

Da segunda lei de Kepler, temos:

h=/pp =\/pa(l —e?) (2.14)

Substituindo as equagdes 2.10 e 2.14 na equacgao 2.13, tém-se que:

1

) 2
9—(1+€COS€) m

(2.15)

Da terceira lei de Kepler, obtém-se que o periodo de uma revolucao orbital é:

a3
T =2my| — (2.16)
W
Sendo, a anomalia média definida como:
2m T

Da lei da conservacao da energia, tem-se que:

2
E= ‘g—ff (2.18)

Uma maneira ttil de definir o valor de E sempre que nao se sabe os vetores de
posicao e velocidade é por meio do semi eixo maior da 6rbita a. Assim, seguindo o raciocinio
de (VALLADO, 2001), utilizando o pericentro como referéncia e utilizando as equagoes

2.12 e 2.14, chega-se em:;

2a2(1 —€2)  a(l—e) '
O resultado para outras érbitas que nao parabdlicas é entao:
1
E=—-— 2.20
o (2.20)

Este resultado pode ser manipulado para entao se obter uma expressao para a

velocidade orbital, conhecida como Equagao da Vis-Viva.

V=|u < - ) (2.21)

r a
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A variacdo de fase média entre o veiculo perseguidor (chaser) e o veiculo alvo
(target) é A® = (n. — ny)At, em que n, representa a anomalia verdadeira do veiculo
perseguidor e n,; representa a anomalia verdadeira do veiculo alvo (SILVA; FONSECA;

ZANARDI, 2013). Para uma revolugao orbital do veiculo alvo temos:
1 1 T,
AP =2r|—-—= )T, =2r(—+—-1 2.22
7T(Tc Tt) t ”(TG ) (222)

Em que, T, e T; representam os periodos orbitais dos veiculos perseguidor e alvo

respectivamente.

2.2.2 Orbitas circulares

O caso especial de érbita circular ¢ o de maior relevancia para as aplicagoes de
trajetorias de rendezvous, uma vez que praticamente todas as missoes de rendezvous sao
realizadas em uma 6rbita circular LEO (Low Earth Orbit) (FEHSE, 2003). Uma érbita
circular é caracterizada por a = r e e = 0, sabendo-se disso, é possivel modificar as

equagoes ja obtidas para o caso de drbitas elipticas para o caso circular.

Estabelecendo e = 0 na equagao 2.7, temos que:

h?

r=p= (2.23)
I

Assim, é possivel notar que r = constante, o que indica que a érbita de my em

relagdo a my ¢ um circulo.

Além disso, a variagao temporal da anomalia verdadeira é a prépria velocidade

angular (w = ), desta forma, a equaciio 2.17 pode ser escrita como:

w=,% (2.24)

A velocidade em uma érbita circular é V' = wr, logo:

V= \/f (2.25)

E o periodo de revolucao orbital é:

T=2m, (2.26)
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3 MODELAGEM DO PROBLEMA DE REN-
DEZVOUS

3.1 Transferéncias orbitais

Transferéncias orbitais sdo responsaveis por movimentar veiculos espaciais de uma
orbita a outra. Este tipo de manobra se faz presente em toda missao de rendezvous
uma vez que o fato de se colocar um satélite em uma orbita intermedidria e em seguida

movimenta-lo para outra desejada é mais facil do que tentar colocar o satélite diretamente
na trajetéria pretendida (SILVA; FONSECA; ZANARDI, 2013).

Estas transferéncias sao realizadas geralmente através de manobras impulsivas, em
que breves disparos dos motores de foguetes a bordo mudam a magnitude e a dire¢ao do
vetor de velocidade instantaneamente. Cada manobra impulsiva resulta em uma mudanca

Awv na velocidade do veiculo espacial e, consequentemente, na orbita deste.

Comumente, o veiculo perseguidor (chaser) é lancado de maneira a se chegar em
uma 6rbita coplanar da érbita do veiculo alvo (target) por meio de seu foguete langador,
ou seja, o perseguidor deve estar contido no plano orbital do alvo. Por meio de algumas
manobras do ultimo estagio do lancador, o veiculo perseguidor atinje entao sua orbita

inicial, circular, coplanar a drbita alvo, em uma altitude inferior a este (GENTINA, 2009).

Dentre as técnicas de transferéncia orbital, duas estratégias se destacam prin-
cipalmente em razao da otimizag¢ao do consumo energético e pelo tempo minimo de
duracao da manobra, sendo elas a Transferéncia de Hohmann e a Transferéncia Rapida,

respectivamente.

3.1.1 Transferéncia de Hohmann

A Transferéncia de Hohmann inicialmente foi pretendida para permitir uma transfe-
réncia entre duas orbitas circulares com o minimo consumo de combustivel, o que equivale
a um minimo total de AV (SIDI, 1997).

Segundo (GENTINA, 2009), na Transferéncia de Hohmann, o satélite perseguidor
altera sua Orbita circular inicial por uma 6rbita de transferéncia eliptica, cujo apogeu
coincide com um ponto da érbita alvo. Neste ponto, é feita entdo a circularizacao da orbita
através de uma mudanca de seu vetor velocidade para que o veiculo espacial se estabilize

em sua nova orbita circular, de maior altitude.

Neste modelo de transferéncia, o primeiro impulso, Av,, é aplicado na direcao da

velocidade da orbita inicial, transferindo o satélite para uma Orbita eliptica cujo raio de
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perigeu é igual a r; e raio de apogeu igual a r5. O segundo impulso, Av,, é aplicado na
direcao da velocidade em apogeu, transferindo o satélite para a érbita final mais alta. Uma
importante caracteristica da Transferéncia de Hohmann reside no fato de que ela é uma
transferéncia bi-impulsiva com o consumo ideal de combustivel entre 2 érbitas circulares
(GURFIL; SEIDELMANN, 2016). A figura abaixo representa um esquematico deste tipo

de manobra.

orbit 1

orbit 2

Figura 7 — Transferéncia de Hohmann. Fonte: (SIDI, 1997)

Com o intuito de se calcular o valor total AV necessario para a Transferéncia
de Hohmann, é necessario determinar as velocidades do satélite perseguidor nos apices
(apogeu e perigeu) da drbita de transferéncia eliptica, assim como também as velocidades
nas Orbitas circulares. Desta forma, seguindo a equacao 2.25, as velocidades orbitais nas

orbitas inferiores e superiores sao:

W

pu— —_— .]_

Vi=y/o (3.1)
7

v, — JH 3.2

2=/, (3:2)

Ja as velocidades no apogeu e no perigeu da érbita de transferéncia eliptica podem
ser obtidas por intermédio da equacao da Vis-Viva 2.21, a qual relaciona a velocidade

orbital V' com o raio orbital 7. Assim:

Via = (== =) (33)
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2 1
v, = (-) 3.4
tp K moa (3.4)
Onde a; = ™3™ o semi eixo maior da érbita de transferéncia.

2 )
Como 1 < a; < ro tem-se que vy, > vy € vy > vy, € 0s incrementos de velocidades

em cada ponto de transferéncia sdo:

2 1 7
Av, = vy — vy = (_>_/ 3.5
Vp = Vg — U1 1 i - (3.5)
2 1
A’Ua:’UQ—’Um:Mﬁ— ,u<—> (3.6)
T2 r2 g

Assim, em ordem de se obter o incremento total de velocidades AV necessario para

se realizar a Transferéncia de Hohmann, basta somar os médulos de Av, e Av,.
AV = |Av,| + |Av,| (3.7)

3.1.2 Transferéncia Rapida

Como ja foi explicado, dentre as manobras de dois impulsos, a Transferéncia de
Hohmann se destaca por sua alta eficiéncia energética, no entanto, este fato possui um
preco associado. Este modelo de manobra também acaba sendo a mais lenta, circunstancia

esta que limita a sua utilizacdo dependendo do tipo de missao pretendida.

Conforme descrito por (SILVA; FONSECA; ZANARDI, 2013), em certas situagoes,
¢é desejavel reduzir o tempo de v6o na érbita de transferéncia, este tipo de situacao pode
ser requerida em virtude dos requisitos da missao de rendezvous, principalmente devido ao
fato de que normalmente existem poucas oportunidades para se interceptar o satélite alvo.
Desta forma, os procedimentos de rendezvous devem ser finalizados dentro desta janela de

oportunidade.

A Transferéncia de Hohmann e a Transferéncia Rapida se diferem principalmente
no tempo de manobra e no consumo de combustivel necessario para tal. Na primeira, o Av,,
agora chamado de Avy, embora aplicado no mesmo ponto da Transferéncia de Hohmann,
possui uma magnitude muito mais alta que este. Em concordancia com (GENTINA,
2009), este impulso maior coloca o perseguidor em uma trajetéria também mais longa,
ou seja, o raio do apogeu da orbita de transferéncia é maior que o préprio raio da orbita
circular externa. Entretanto, passa a ser necessario que a trajetéria de transferéncia seja

interrompida no momento em que o veiculo perseguidor atinge o raio da érbita final.
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Esta manobra se dara por meio de um segundo impulso que também é maior que
aquele realizado pela Transferéncia de Hohmann. Tal sequéncia de procedimentos resulta
no fato de que na Transferéncia Rapida, haverd entdao um maior consumo de combustivel
quando comparado com a Transferéncia de Hohmann, no entanto, seu tempo de manobra

seré reduzido.

Os célculos associados a Transferéncia Rapida se assemelham aos ja discutidos
neste trabalho acerca da Transferéncia de Hohmann, no entanto, ha uma fundamental
diferenca quanto ao segundo impulso, o qual nao muda apenas a magnitude do vetor

velocidade, mas também sua direcao.

Figura 8 — Transferéncia Rapida executada pelo veiculo perseguidor para atingir a érbita
do veiculo alvo. Fonte: (HALE, 1994)

Inicialmente, as velocidades nas orbitas circulares podem ser calculadas seguindo a

logica das equagoes 3.1 e 3.2, assim:

I
Vi = 4/ = 3.8
= (3.8)

Vies = @ (3.9)

A trajetoria de transferéncia na maioria das vezes toma o formato de uma elipse,
no entanto outras possibilidades como pardbolas ou hipérboles também sao possiveis.

Considerando-se que para esta manobra esteja-se utilizando uma elipse de transferéncia
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com um semi-eixo maior duas vezes o tamanho do utilizado na Transferéncia de Hohmann,
temos que ao se usar novamente a equacao da Vis-Viva 2.21 obtém-se as velocidades da

orbita de transferéncia em R1 e R2:
2 1 2 1
Vo= i N R = _ = 3.10
! \/Iu (Rl ClTR) \/,U <R1 2(1) ( )
2 1 2 1
V, = 2 ) = E— 3.11
2 \/,U <R2 CLTR> \/M <R2 2&) ( )

A variacao de velocidade AV; é calculada como na Transferéncia de Hohmann.

AV = Vi — Vi (3.12)

Assim, substituindo as equagoes 3.10 e 3.8 na equacao 3.12, temos que:

2 1 0
AVy = M(&_Qa>_’/R1 (3.13)

Analisando as equagoes 3.5 e 3.13, pode-se perceber que em virtude do semi-eixo
maior na Transferéncia Rapida ser duas vezes maior do que o da Transferéncia de Hohmann,

chega-se na conclusao de que AV; > AV,

O AV, necessario para a finalizacao da Transferéncia Rapida pode ser calculado
partindo-se da Lei dos Cossenos, dada pela Equagdo 3.14 abaixo (FEHSE, 2003):

AV, = \/‘/;2 + V7 —2VVjcosa (3.14)

Em que V; = V5, V; = Vg e a € 0 Angulo entre o vetor velocidade da espaconave
na Orbita de transferéncia e seu vetor velocidade apds esta ser transferida para sua orbita

circular externa.

Foi demonstrado relagoes que descrevem as variaveis presentes na equacao 3.14,
exceto o valor de «. Para representar essa variavel é interessante obter-se a excentricidade
da elipse da Transferéncia Rapida, bem como a anomalia verdadeira do perseguidor
na posicao de intersecgao entre a trajetéria de transferéncia e a érbita circular externa
(GENTINA, 2009).

Possuindo-se o raio do perigeu e o semi-eixo-maior da elipse de transferéncia, a
excentricidade pode entao ser encontrada através da relagao 2.12, realizando-se a seguinte

manipulacao:

o _q_ Borr (3.15)
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O semi-latus-rectum p da orbita da elipse é dado por:

p=a(l—e? (3.16)

Assim de posse dos elementos e e p, é possivel entdo, determinar a anomalia

verdadeira 6 em R,.

(3.17)

L/p
Op, = cos ! [ ( — 1)
R e RQ
Desta forma, o angulo « entre os vetores velocidade Vs e VRQ pode ser dado pela

seguinte expressao (KIT, 2016):

o =tan! _csimbr, (3.18)
1 + ecosfp,

Assim, a variacao de velocidade AV, pode ser encontrada a partir da equacao 3.14.
Por fim, o incremento total de velocidade necessario para se realizar a Transferéncia Rapida

agora pode ser obtido por meio da soma dos médulos dos AV’s, da seguinte maneira:

AV = [AVi| + |AVA| (3.19)

3.2 Equacoes de Clohessy-Wiltshire

As equacgoes de Clohessy-Wiltshire sao equagbes que descrevem o movimento entre
dois satélites em Orbita préxima e sdo amplamente utilizadas em voos em formacao de saté-
lites (VALLADO, 2001). Sua formulagao foi desenvolvida por (CLOHESSY; WILTSHIRE,
1960) e continuam sendo utilizadas até os dias atuais nas missoes que dispoem da utilizagao

de manobras de rendezvous.

Desta forma, devido a sua grande relevancia, estas equacoes sao utilizadas neste
trabalho como base da metodologia de modelagem da dinamica de voo dos veiculos orbitais.
Através delas, sera possivel realizar analises dos movimentos e especificagoes de trajetorias

assim como a definicao da estratégia de controle.

3.2.1 Sistema de referéncia

Para o processo de derivagao das equagodes ¢ importante estabelecer suposigoes.
De acordo com (FEHSE, 2003), duas sdo principais e correspondem as seguintes: as
espagonaves sao consideradas como pontos de massa e o movimento de um corpo esta
sujeito aos efeitos de um campo de gravidade esférico central e as forgas de atuacao do

propulsor ou disturbios.
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Ainda de acordo com (FEHSE, 2003), para a analise da trajetéria da manobra de
rendezvous ¢é conveniente utilizar uma das naves como um ponto fixo, ou seja, deve-se usar

como referéncia um triedro com origem no centro de massa do veiculo alvo.

Este sistema de eixos ¢ ilustrado em vermelho na Figura a seguir.

Figura 9 — Orbitas do veiculo perseguidor e veiculo alvo. Sistema de referéncia centra-
lizado no veiculo alvo, utilizado no movimento relativo. Fonte: Adaptado de
(VALLADO, 2001)

Neste sistema de eixos, além da localizacao de seu centro estar contido no satélite
alvo e seu plano de referéncia estar no plano do horizonte local deste veiculo, seus eixos

possuem a seguinte orientacao:

« Eixo x: na mesma direcao e sentindo do vetor velocidade orbital (V-Bar).

« Eixo y: normal a orbita, no entanto, com sentido oposto ao vetor momento angular

orbital (H-Bar).

» Eixo z: completa o sistema dextrogiro, orientado na direcao radial, perpendicular

ao plano do horizonte e no sentido nadir (R-Bar).

Esta defini¢ao de eixos é conveniente uma vez que assim, é facilitado o entendimento

durante a aproximacao do veiculo perseguidor pelo sentido positivo de X.
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Este sentido indica a aproximacao pela V-Bar, esta aproximacao é bastante utilizada
em missoes espaciais devido ao fato de que, quando o veiculo espacial se aproxima do alvo
pela "frente'; ou seja, na direcao do vetor velocidade do alvo, ela realiza "saltos"sucessivos
na direcao do alvo por meio do seu levantamento orbital. Desta forma, quando ha o
aumento de sua orbita, sua velocidade orbital diminui, aumentando assim sua velocidade
relativa em relagao ao alvo (em o6rbita inferior, portanto mais rapida) (GENTINA, 2009).
Isso faz com que o perseguidor se aproxime do alvo sucessivamente com baixas velocidades

relativas, exigindo também um consumo menor de combustivel.

Um outro tipo de aproximacao também utilizada ¢ a aproximacao pela R-Bar,
a qual faz uso do eixo Z e de acordo com (SILVA; FONSECA; ZANARDI, 2013) é 1til
quando se deseja uma aproximagao por "baixo", necessaria quando o veiculo alvo possui
uma porta de docking neste sentido. No entanto, uma relevante ressalva é a de que este
tipo de aproximacao é considerada menos segura quando se comparada com a aproximagao
pela V-Bar.

A figura abaixo é utilizada para descrever o movimento do veiculo perseguidor com

relacdo ao veiculo alvo.

Figura 10 — Defini¢ao dos vetores posicao dos veiculos perseguidor e alvo bem como a
definigao do vetor relativo entre eles. Fonte: (SILVA; FONSECA; ZANARDI,
2013)

Na figura, 7. é o vetor posicao do veiculo perseguidor, indicando a distancia do
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centro de massa da Terra até ele. Ja r; representa o vetor posi¢cao do veiculo alvo, indicando
a distancia do centro de massa da Terra até ele. Por ultimo, S indica a distancia relativa

entre os dois veiculos.

3.2.2 Desenvolvimento das Equacdes de Clohessy-Wiltshire

A equacao geral de movimento de corpo sobre influéncia da forca central é dada
pela lei da gravitacdo de Newton. Dessa forma, as equacoes de movimento absoluto do

veiculo perseguidor e do veiculo alvo sao dadas pelas equagoes a seguir:

Mok = —pcte + Fony (3.20)
7”‘C
. m
mury = —,ur—;rt + Ftng (321)
t

Nestas equagoes, m. e m; sao as massas dos veiculos perseguidor e alvo, res-
pectivamente; F.,, e Fy,, sao forcas nao gravitacionais nos veiculos perseguidor e alvo,

respectivamente. Essas forgas incluem pertubagoes externas e a atuagao do controle.

A posicao relativa s entre os veiculos e sua respectiva derivada de segunda ordem

sao dadas por:

r,+s=r. (3.22)

§ =, — iy (3.23)

Substituindo as equacoes 3.20 e 3.21 em 3.23, temos:

FCTL F n;
é——‘érﬁ’érﬁ( S g) (3.24)
T Ty me my

C

Desconsiderando a influéncia de pertubacao externa no sistema e que o controle
é realizado somente pelo sistema propulsivo presente no veiculo perseguidor (F,, =0 e

F.., = u.), tem-se:

§ = f(r.) — f(r;) + - (3.25)

me

Linearizando segundo (FEHSE, 2003) a forga gravitacional no veiculo perseguidor
ao redor da posicao do veiculo alvo por meio de uma expansao em série de Taylor até a

primeira ordem, temos:
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f(r.) = fr, + (di(:)) ) (re —ry) (3.26)
Sabendo que:
r=[rpryr” e r=rl=/02) + (2) + (12) (3.27)

A matriz Jacobiana pode ser dada segundo (WIE, 2008) por:

dfh o dh
df(r) d?“w drz
= . t. . 2
e (3.28)
dfs dfs
dre " drs

Para encontrar os elementos da matriz Jacobiana, deve-se inicialmente encontrar

os termos da diagonal principal. Para elementos (i, 7) em que i = j, tem-se:

df (r; _ _s
J;i:) =—u [r L (Z)) (r2 + ri +72) 227*1-] (3.29)
df (ri) - -
Gr = Al =3 (3.30)
df(ri) _  n r;
) __ufy_] v

Para elementos (7, j) em que 7 # j, lembrando que 7; nao é funcao de r;, tem-se:

e I
d];(:) = —pu[=3r""rir}] (3.33)

df (rs) 73ﬁ7ﬂi7ﬂj

dr; r3 r2

(3.34)

Reescrevendo a equacgao 3.26 inserindo os resultados das equacoes 3.31 e 3.34 e definindo
r = r;, obtém-se (FEHSE, 2003):

f(r,) — f(r,) = —ng (3.35)

Em que:
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Tg TxT T2

Lo e e
M= | —3% 1- 3f —37 (3.36)

2T T2T T

3% 3# 1— 3€

Dessa forma, substituindo na equacao 3.26
u
§=—LMs4 2 (3.37)
T me

O objetivo é representar o movimento do veiculo perseguidor no referencial no

veiculo alvo, no entanto, este é um referencial nao inercial. Assim, a relagdo é dada por

(LEMOS, 2007):

§=84wx(wxs")+2wxs§ +wxs" (3.38)
Substituindo a equacao 3.39 na equacao 3.37, temos:
.. " % . X M U
S+twx (wxs)+2wx8+wxs "+ ZzMs=— (3.39)
Ty me
Sabendo que s* = [x;t; 2]T e representando r; e w em VHR-bar como:
0 0
r,= 1|0 e w=| —w (3.40)
Tt 0
Evoluindo os célculos obtém-se o seguinte resultado (ARANTES, 2011):
T —w?z —wz —wz T ) Uy
gl+] o |+2| o [+] o +rﬂ3 yol=—|u (3.41)
3 —w?z W wx " —922 o

E importante notar que neste modelo nao é assumido a existéncia de pertubacao

externa ao sistema e que o veiculo alvo nao exerce forca atrativa sobre o veiculo perseguidor.
Assim, as equagoes de movimento relativo para o veiculo perseguidor em uma érbita eliptica

sao dadas por:

1
= 2wi Wit + bz — ba 4+ —u, (3.42)
T3 me



Capitulo 3. MODELAGEM DO PROBLEMA DE RENDEZVOUS 41

. % 1
=Py = 3.43
Y T?y + mcuy ( )
= 2wi+wz—-wr+252+—u, (3.44)

Ty me
o=—2" (3.45)
T
= rw? — & (3.46)
T

A equagao 3.45 pode ser obtida da seguinte forma. O vetor momento angular para o veiculo

perseguidor ¢ dado por:

h = rw(—3) (3.47)

Tomando sua derivada temporal

h = (2w + 1) (=) (3.48)

Como o momento angular é sempre convervado h = 0, logo obtém-se:

Por meio da equacao 3.49 é possivel entao se obter a equacgao 3.45.

A equacgao 3.46 é obtida da seguinte maneira. A aceleracao do veiculo perseguidor é dada

por:

iy = (Fy — mw?)(=2) (3.50)
Do problema de dois corpos tem-se:

GIM+m)r, , pry

P,o—= — ~ _ - 3.51
e r? Ty rZor, (3:51)

Dessa forma, igualando as equagoes 3.50 e 3.51, tem-se:
i =rw? — & (3.52)

Ty
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3.2.3 Equacoes de Hill-Clohessy-Wiltshire: caso de érbita circular

Para o caso particular de érbita circular 7, e w s@o constantes, assim, pode-se
representar como (BATE; MUELLER; WHITE, ):

(3.53)

Isso implica que w = 0. Desta forma, substituindo este resultado nas equacoes
3.42, 3.43 e 3.44 chega-se entao na forma simples e reduzida conhecida como Equagoes de
Hill-Clohessy-Wiltshire (H-C-W).

T —2wi=—u, (3.54)
Mme
§+w’y = iu (3.55)
me * '
S |
242wt — 3wz = —u, (3.56)

me

As equacoes de Hill-Clohessy-Wiltshire serao as equacoes de movimento utilizadas
neste trabalho, uma vez que a grande maioria das manobras de rendezvous sao realizadas
com o veiculo alvo em 6rbita circular. Além disso, também é relevante mencionar que sera
conveniente separar os movimentos em: fora do plano orbital H-Bar (componente y) e no

plano orbital RV-Bar (componentes xz).
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4 Representacao da planta do sistema

O objetivo deste capitulo é apresentar e discutir a representagao da planta do
sistema proposto pelas equagoes de Hill-Clohessy-Wiltshire por meio do formato de espaco
de estados. O método de espaco de estados pode ser explicado como um modelo mateméatico
de um sistema fisico onde ha relagdes entre variaveis de entrada, de saida e de estado por

meio de equacoes diferenciais.

Uma de suas grandes vantagens ¢é a substituicao de equagoes diferenciais de ordens
maiores por uma matriz de equagdes diferenciais de primeira ordem (CHEEVER, 2005),
fato que é positivo para analises computacionais uma vez que simplifica o problema de

derivadas sucessivas de varidveis, o que acaba amplificando os ruidos (imprecisao numérica).

De acordo com (NISE; SILVA, 2002), o método do espago de estado, assim como
o método das transformadas lineares, sao ferramentas simples para analisar e projetar
sistemas de controle com realimentagao. Além disso, este método é particularmente 1til
para o tratamento de sistemas tanto com entradas e saidas singulares (SISO) quanto com
entradas e saidas multiplas (MIMO).

Desta forma, segundo (SILVA; FONSECA; ZANARDI, 2013), o espago de estados
define 0 modelo matemético de uma fungao de transferéncia G(s) de um sistema fisico
como conjunto de varidveis de entrada (u), saida (y) e de estado (%, x) relacionadas da

forma:

x = Ax + Bu (4.1)
y = Cx+ Du (4.2)

Em que x representa o vetor de estados, u representa o sinal de entrada e y o
vetor de sinais de saida do sistema. De forma geral G(s) pode ser determinado a partir da

expressao:

G(s)=C(sI-A)"'B+D (4.3)

Para realizar a representacao em estado de espagos do sistema composto pelas

equagoes 3.54, 3.55 e 3.56 é necessario antes definir as seguintes varidveis:

X=[r;, @y 23 x4 w5 2] =[x y 2z & gy 2 (4.4)
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(4.5)

v 2 & g 2

(£ do d3 d4 d5 dg)

(4.6)

u=[u, u, u]"

(4.7)

y:[fﬁl T2 $3]T

Assim, o espago de estados do sistema pode ser representado por:

—~
x
=t
~—
1
8 & N
SIS RS
S —

©c o o o o~
©c o o o ~fo
o o o ~fo o

(4.9)

T2
T3
Ty
Ts

Te

Ty
T2
T3
Ty
Ts
Te

0

0

1

2w

0 0
—2w 0 0

|

0
0
0
0
0
3w?

|

100000
01 00O0O
001000

Em que:

(4.10)

2w

—2w 0 0

3w?

(4.11)
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100000
C=|010000 (4.12)
001000
000
D={0 0 0 (4.13)
000

Este modelo construido é um sistema MIMO com 6 estados, possuindo 3 entradas e
3 saidas. Uma caracteristica interessante expressa por ele é que o estado xs (movimento no
eixo y) estd desacoplado dos estados x; e z3 (movimento em x e z). Desta forma, é possivel
separar o sistema inicial em dois subsistemas, sendo um SISO e um MIMO, representando

os movimentos em H-bar e RV-bar, respectivamente.

4.1 Modelo SISO para H-bar

Este subsistema é composto por 2 estados onde ha 1 entrada e 1 saida. Sua

representacao matricial pode ser feita como a seguir:

HEFHIE

y=1[1 0 [ 2 ] (4.15)

+

—~

4.14)

i

Neste subsistema SISO as matrizes A, B, C e D sao:

Asiso =

—w* 0

01 ] (4.16)

Bsmz[ ? } (4.17)

me

Csiso = {1 0] (418)

D,iso =0 (4.19)

Por meio da equacao 4.3 é possivel se chegar na funcao de transferéncia associada ao

subsistema SISO, o que pode ser verificado pelo resultado abaixo:
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1

Gsiso = 52 i{nij (420)

4.2 Modelo MIMO para RV-bar

Este subsistema é composto por 4 estados onde ha 2 entradas e 2 saidas. Sua

representacao matricial pode ser feita como a seguir:

i 00 1 o0 ]|[a] [0 o0
' 0 O 0 1 0 0 -
- By " (4.21)
iy 0 0 0 2w || 24 o 0 u,
6 0 3w” —2w 0 || 0
T ]
1000
y = s (4.22)
0100 x4
T
Neste subsistema MIMO as matrizes A, B, C e D sao:
0 0 1 0
0 0 0 1
A imo = (4.23)
0 0 0 2w
0 3w? —2w 0
0 0
0 0
Bmimo 1 0 (424)
0 1
1 000
Cnimeo (4.25)
0100
0 0
Dmimo: (426)
0 0

Novamente, por meio da equacao 4.3 é possivel se chegar na funcao de transferéncia

associada ao subsistema MIMO, o que pode ser verificado pelo resultado abaixo:

(4.27)

m
Gmimo = < 9

st + w?s?

L s2 — 3w? 2ws
—2ws S
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5 Plataforma orbital SARA

De maneira a sustentar as simulagoes realizadas neste trabalho, foram utilizados
dados de um satélite brasileiro como base para a implementagao do modelo matematico
desenvolvido. O satélite em questdo foi o SAtélite de Reentrada Atmosférica (SARA)
desenvolvido no Instituto de Aerondutica e Espago (IAE) do Brasil. Desta forma, nesta

secdo sao apresentadas as caracteristicas fisicas e orbitais deste satélite perseguidor.

Inertial IOn-board Attitude Control
Engines

Payload
Suppot

Propellant
and Cold Gas
Tanks

SARA Preliminary Design
{(w. Hybrid De-boost Motor)

Figura 11 — Projeto Conceitual da Plataforma SARA com Motor Deboost Hibrido. Fonte:
(CAS et al., 2012)

O projeto denominado Satélite de Reentrada Atmosférica (SARA) foi desenvolvido
pelo Instituto de Aerondutica e Espaco (IAE), do CTA, em Sao José dos Campos, SP
com o objetivo de ser uma plataforma espacial para realizacdo de experimentos em
microgravidade Espago (2019). Esta plataforma foi destinada a operar em uma 6rbita de
300 km, com capacidade de transportar experimentos cientificos e tecnologicos de até 55
kg, com permanéncia orbital de até dez dias, sendo posteriormente reconduzido a Terra e
recuperada (SEITO, 2015).

Além disso, o SARA deveria incorporar dispositivos de acoplamento que seriam
utilizados por outro veiculo orbital permanente, o qual seria o alvo. Sendo assim, o
perseguidor deveria executar uma série de operagoes de rendezvous e docking com o
intuito de cumprir os objetivos da missao (GENTINA, 2009). A concepgao artistica do
ciclo da missao da plataforma é apresentado na figura a seguir. As fases principais eram:

lancamento, fase orbital, indu¢do de reentrada, reentrada, descida com para-quedas e
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impacto no solo. Os experimentos de microgravidade seriam realizados na fase orbital, a

qual poderia durar até 10 dias.

Indugdo de Reentrada

»* Reentrada

Abertura de
Fara-guedas

Estagdo Terrena
) de Manitoracac

Figura 12 — Representacao Esquematica do SARA: Lancamento, érbita e recuperacao.
Fonte: (BOAS et al., )

As caracteristicas do SARA sao apresentadas na tabela a seguir:

Caracteristica fisica/Pardmetro Orbital Valores
Massa (m,) 350 Kg
Altitude (h) 300 Km
Excentricidade (e) =0
Inclinagao (i) 0°
Velocidade angular (w) 1,16 x1073rad/s

Tabela 2 — Pardmetros fisicos e orbitais do Satélite de Reentrada Atmosférica (SARA).
Fonte: (SILVA; FONSECA; ZANARDI, 2013)

Em funcao dos desafios impostos pelo projeto, seu plano de desenvolvimento foi
dividido em quatro etapas, sendo duas suborbitais e duas orbitais. No entanto, apds o
langamento de sua primeira fase ocorrido em 2015, o projeto foi descontinuado no final de
2018.
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6 Estratégia de Controle

A técnica de controle empregada neste trabalho com o intuito de projetar o estimador
e controlador 6timo para a manobra de rendezvous é o Regulador Linear Quadratico
Gaussiano (LQG). A utilizagdo da técnica se dard por meio do software computacional
MATLAB® com auxilio da ferramenta Simulink.

Segundo (WHITTLE, 1981), a técnica LQG é baseada em um modelo de otimizagao
de controle em que se assume dinamica linear, funcao de custo quadratico e ruido gaussiano.
Esta técnica de controle é resultado da combinacao da lei de controle de feedback de estados

completos LQR (Linear Quadratic Regulator) e de um estimador de estados completos
sendo este, o filtro de Kalman (JEWISON, 2017).

Desta forma, a solugao do problema do LQG é alcancada através do uso do principio
da separagao que possibilita a divisdo do problema inicial em dois problemas (J UNIOR,
2005):

Problemas :

« 1) Estimagao 6tima dos estados, de maneira que sua covariancia seja minimizada.

e 2) Formulacdo da lei de controle usando a metodologia LQR, utilizando-se da
estimativa como se fosse a medida real do estado, negligenciando-se os aspectos ou

natureza estocastica do processo.

6.1 Controlabilidade e observabilidade

Dentro da teoria de controle, existem alguns requisitos para que seja possivel a
utilizagao do controlador LQG. Dois importantes deles a se mencionar sdo a controlabilidade
e a observabilidade do sistema. Estes dois requisitos sao duas propriedades de grande

relevancia em modelos de estado que devem ser estudados antes de projetar um controlador.

A controlabilidade trata da possibilidade de forcar um sistema a um determinado
estado pela aplicacdo de uma entrada de controle. Se um estado for incontrolavel, ne-
nhuma entrada serd capaz de controlar esse estado. Por outro lado, a capacidade de os
estados iniciais puderem ou nao ser observados a partir da saida, ¢ determinado usando a
propriedade de observabilidade. Assim, se um estado nao for observavel, o controlador nao
sera capaz de determinar seu comportamento a partir da saida do sistema e, portanto,

nao serd capaz de usar esse estado para estabilizar o sistema (NPTL, 2015).
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Segundo (BRUNTON; KUTZ, 2019), a controlabilidade linear de um sistema é

determinada pelo espaco gerado pelas colunas da matriz de controlabilidade C. .

Cun=[B AB A’°B ... A" 'B| (6.1)

Se a matriz C.,, tem n colunas linearmente independentes, de modo que ela

abrange todo o R", entao o sistema é controlavel.

Se tratando da propriedade de observabilidade de um sistema, esta é matematica-
mente semelhante a controlabilidade, no entanto, como ja explicado, sua interpretacao
fisica difere. Um sistema é observavel caso seja possivel estimar qualquer estado £ € R"

de um histérico temporal de medigdes y(t).

De forma analoga, a observabilidade de um sistema pode ser inteiramente determi-

nada pelo espago gerado pelas linhas da matriz de observabilidade Ops,:

C
CA
O, = | CAZ? (6.2)

CAn—l

Caso as linhas da matriz O, abrangem R", entdo é possivel estimar qualquer
estado x € R™ a partir de um histérico temporal de y(t), embora a eficicia da estimativa

dependa do grau de observabilidade quantificado pela observabilidade Gramiana.

6.2 Regulador Linear Quadratico (LQR)

A teoria de controle 6timo possui como propésito, a determinacao de sinais con-
troladores de forma a resultar em processos capazes de satisfazer tanto vinculos fisicos
quanto minimizar ou maximizar critérios de performance (KIRK, 2004). Neste contexto, o
controlador LQR consiste em minimizar uma funcao de custo quadratica e gerar uma ma-
triz de ganhos para realimentacao de maneira a alcancar um equilibrio entre a estabilidade

do sistema de malha fechada e a agressividade do controle.

Desta forma, sendo um sistema linear como o descrito pela equacao 4.1, o objetivo

do controlador LQR é encontrar uma lei de controle linear do tipo:

u(t) = —K,x(t) (6.3)

Que minimize o indice de desempenho quadratico
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J= / h [x"Qx + u"Ruldt (6.4)
0

Este indice de desempenho simbolizado pelo funcional J representa uma soma de
energias dos estados e do sinal de controle o qual deve ser minimizado em relagdo ao sinal
de controle u (PINHEIRO, 2013). As matrizes de peso Q e R sao matrizes frequentemente
diagonais semi-definida positiva e definida positiva, respectivamente que penalizam o custo
dos desvios dos estados e o custo dos sinais de controle (BRUNTON; KUTZ, 2019). Essas
matrizes sao frequentemente diagonais de dimensao igual ao nimero de estados do sistema
e os elementos em suas diagonais podem ser ajustados para alterar a importancia relativa

dos objetivos de controle.

Desta forma, segundo (PINHEIRO, 2013), se a matriz Q aumenta enquanto a R
permanece constante, hd uma aproximacao de maior intensidade dos estados ao valor zero
ocasionando assim, uma redu¢ao no tempo de acomodacao. Ja se R é muito maior quando

comparado a Q, a energia de controle é penalizada de maneira mais acentuada.

A escolha apropriada de valores para estas matrizes geralmente dependem dos

requisitos do projeto e das caracteristicas fisicas do sistema real a ser controlado.

6.2.1 Solucdo do problema LQR

A solugao do problema LQR, ou seja, o cdlculo do ganho do controlador com
retroagao de estados linear variante no tempo pode ser encontrada por meio de uma
relagdo a qual satisfaz a equagao 4.1 e que minimiza a equagdo 6.4, sendo esta relagao

baseada na equacao 6.3, onde de acordo com Seito (SEITO, 2015), se torna:

u(t) = ~R'B"Px(t) (6.5)

A varidavel P é encontrada por meio da resolugao da Equacao de Riccati, a qual é

uma equacao diferencial nao linear de primeira ordem dada por:

ATP +PA-PBR 'B’P+Q =0 (6.6)

Esta equacdo possui o formato algébrico caso o par de matrizes (A, B) seja
controlavel, o par (A, C) seja observavel e as matrizes A, B, R e Q forem constantes,
sendo estas entao, condigoes necesséarias para a utilizagdo do LQR (SILVA; FONSECA,;
ZANARDI, 2013).

O controle da dinamica em malha fechada pode ser obtido por meio da substituicao

da equacao 6.3 na equacao 4.1, resultando em:
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x(t) = (A — BK,)x (6.7)
y = Cx (6.8)

Uma propriedade relevante do controlador LQR baseia-se no fato de que se o
sistema for controlavel e observavel, o sistema em malha fechada torna-se assintéticamente
estavel, fazendo com que entdo, os auto-valores de (A - B K,) possuam suas partes reais
negativas (PINHEIRO, 2013).

Abaixo encontra-se uma representagao esquematica em diagramas de blocos do
controlador LQR.

r r= Ax + Bu X y

y=Cx + Du

—K jo——-

Figura 13 — Esquematico do controlador LQR. Fonte: (SETYAWAN; KURNIAWAN;
GAOL, 2019)

6.3 Estimador de estados otimo: filtro de Kalman

Em certas situagoes, medig¢oes de estados de um sistema podem ser tecnologicamente
inviaveis ou proibitivamente caras de se obter. Para isto, uma alternativa seria estimar o
estado de x na equacao 4.1 a partir de medig¢oes ruidosas limitadas de y ao invés de medir

o estado completo.

De acordo com (BRUNTON; KUTZ, 2019), o filtro de Kalman é o estimador de
estados completo que é mais geralmente usado pois este é capaz de equilibra de forma
otimizada os efeitos concorrentes de perturbacoes, ruidos de medicao e incertezas do

modelo.

Seguindo ainda o raciocinio de (BRUNTON; KUTZ, 2019), no processo de derivagao
deste estimador de estado completo ideal, é necessario introduzir ruidos no sensor, w,,, e
disturbios nos estados, wy, na dinamica do sistema representado pelas equacgoes em 4.1,

assim o sistema torna-se:

d
pre Ax+ Bu+wy (6.9)



Capitulo 6. FEstratégia de Controle 53

y =Cx+Du+w, (6.10)

O filtro de Kalman assume que tanto a perturbacio quanto o ruido sdo processos
gaussianos de média zero com covariancias conhecidas. Assim, caso o sistema seja observavel,
é possivel obter uma estimativa X do estado completo x a partir de medi¢oes da entrada
do sinal de controle u e do vetor de saida y, por meio do seguinte sistema dindmico de
estimador (PINHEIRO, 2013):

d
%fc:Aﬁ%—Bu%—Kf(y—y) (6.11)
y =Cx+Du (6.12)

As matrizes A, B, C e D sao obtidas a partir do modelo do sistema, e o ganho do
filtro de Kalman Ky ¢ dado por:

K, = YC*V, (6.13)

Onde V,, é uma matriz positiva semi-definida contendo entradas representadas
pelas covariancias dos termos de ruido e Y ¢é a solucao para a equacao algébrica de Riccati,

agora da forma:

YA +AY - YC*V 'CY+V,;=0 (6.14)

Esta solugao é comumente referida como filtro de Kalman, e é o estimador de

estados completos ideal com relagdo a seguinte funcao de custo:

J = lim E((x(t) — %(t))*(x(t) — (1)) (6.15)

t—o00

Esta fungao de custo inclui implicitamente os efeitos de ruidos e perturbacgoes, os
quais sao necessarios para determinar um ideal equilibrio entre estimativa agressiva e

atenuacao de ruido.

Substituindo a saida estimada y da equagao 6.12 na equagao 6.11, chega-se em:

jtﬁ_ (A - K,;C)%+ K,y + (B—K,D)u (6.16)
—(A-K;C)%+ [K;, (B-KD) h] (6.17)

O sistema dindmico do estimador é expresso em termos da estimativa X com

entradas y e u. Abaixo encontra-se uma representacao esquematica deste estimador.
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Wi System 1 X | O~ = | S
v:l” %x - A Bt Y Kalman Filter
* v = Cx +w, — d X
* - Z% =(A - K[C)x
” | + K¢y + Bu

Figura 14 — Esquematico do estimador de estados otimo, filtro de Kalman com ruidos e
disturbios. Fonte: (BRUNTON; KUTZ, 2019)

Se o sistema for observével, é possivel entao, posicionar os autovalores de A —K;C
arbitrariamente com a escolha de K;. Quando os autovalores do estimador sao estéaveis,
hé entao uma convergéncia das estimativas de estados X para os estados completos x

assintoticamente, desde que o modelo capture fielmente a verdadeira dinamica do sistema.

6.4 Regulador Linear Quadratico Gaussiano (LQG)

Combinando-se o regulador LQR com o estimador de estados filtro de Kalman, é
possivel chegar-se entao ao Regulador Linear Quadratico Gaussiano. Uma propriedade
interessante e importante para o LQG é o Principio da Separacao. Por meio desta pro-
priedade, é possivel projetar separadamente o ganho do LQR, K., e o ganho do filtro de
Kalman Ky, e ainda sim, ao combiné-los, o sensor baseado em feedback resultante ainda
permanece 6timo e mantém os autovalores de circuito fechado (BRUNTON; KUTZ, 2019).

W . ( S}"‘StEm ]
W, d ¥
o —x = Ax+ Bu+wy =
1 ['H
iy y = Cx J
] LOR % Kalman | ]
E u=-K.x Filter . .
' LOG '

Figura 15 — Esquemético ilustrando o controlador linear quadratico Gaussiano (LQG)

para feedback de malha fechada ideal com base em medig¢oes ruidosas y. Fonte:
(BRUNTON; KUTZ, 2019)
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O controlador LQG consiste entdo, em encontrar um compensador que, ao utilizar
entradas u e medidas y, retorna um sinal de controle que minimiza a func¢ao de custo dada
por 6.4 para o sistema estocastico dado pela equagao 6.9 (PINHEIRO, 2013).

Desta forma, o LQG ¢é um sistema dindmico com entrada y, saida u e estado

interno x:
d . N
ax = (A — KfC — BKT>X + Kfy (618)
u=-K.x (6.19)
Aplicando o controlador u = —K,X em termos da estimativa dos estados na

equacao 6.9, resulta na seguinte dinamica de estado:

d
%f( = Ax — BK,x + wy (6.20)

Considerando-se o erro de estimacao sendo expresso pela equacdo € = x - X e

usando a relagdo X = x — (x — X), tém-se:

d
—x = Ax - BK,x+ BK,(x — %) + wy (6.21)

dt
= Ax — BK,x + BK,¢e + wy (6.22)

Finalmente, de acordo (BRUNTON; KUTZ, 2019), o sistema de malha fechada

pode ser escrito como:

d|x| |A-BK, BK,
dt B 0 A -K,C

X I O Wy
EHI —Kwan] 623

Nesta equacao desacoplada, os autovalores de malha fechada do sistema sao com-

€

postos pela unidao dos autovalores do controlador LQR, A — BK,., e do filtro de Kalman,
A — K;C, demonstrando assim, que a malha fechada ¢ internamente estavel sob as

condicoes declaradas.

Desta forma, em concordancia com (HESPANHA, 2005), como estes autovalores
sao assintoticamente estaveis, o principio de separacgdo garante que este controlador torne

o sistema em malha fechada assintoticamente estével.
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7 Resultados

Nesta secao, ha a implementagao da estratégia de controle e sao apresentados os
resultados obtidos com simulag¢oes da planta usando a software MATLAB bem como a
ferramenta Simulink. Nas simulac¢oes desenvolvidas, considerou-se que o veiculo alvo estava
posicionado em uma érbita circular permanente LEO e que o veiculo perseguidor deveria

realizar manobras de rendezvous aproximando-se do veiculo alvo.

Como foi observado no capitulo 4, o modelo geral construido é um sistema MIMO
com 6 estados possuindo 3 entradas e 3 saidas. Este modelo conta com a caracteristica
interessante de possuir um estado desacoplado dos outros dois (movimento no eixo y
separado dos movimentos x e z). Desta forma, o sistema foi dividido em dois subsistemas,

um SISO e outro MIMO e seus resultados serdao analisados a seguir separadamente.

Inicialmente serd analisado o sistema SISO (movimento em H-bar) por este ser
mais simples. Justamente por sua simplicidade, neste sistema sera aplicado somente a
técnica de controle LQR e investigado seus resultados. Em seguida, sera estudado o sistema
MIMO (movimento em RV-bar), sistema este que por sua maior complexidade, contara
com uma andlise mais aprofundada investigando suas caracteristicas de observabilidade e
controlabilidade bem como a aplicacao do controle LQR e do estimador Filtro de Kalman

de forma associada contemplando o método do LQG por meio do uso da ferramenta

Simulink do MATLAB.

Por fim, sera estudado uma evolucao temporal de parametros associados a aproxi-
macao do satélite perseguidor em relagdo ao alvo por meio de uma simulacao da dinamica

com condicoes iniciais propostas.

7.1 Analise do sistema SISO, movimento em H-bar do satélite per-
seguidor

O sistema SISO, caracterizado pelo movimento no eixo y, possui a posigao inicial (yo)
e a velocidade inicial (g) como varidveis de estado, o sinal de controle (u,) é representado
por uma forca aplicada ao sistema e a saida é a posi¢ao y final. Sua representacao matricial

pode ser visualizada a seguir:

BEENIE
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Yo

y=1[1 0]]" (7.2)
Yo

Apbs a representacao em espaco de estados do sistema, foi feito uma anélise da

planta Gy, a ser controlada aplicando-se os parametros fisicos e orbitais do satélite

perseguidor presentes da tabela 2 na equagao 4.20. Desta forma, a funcao de transferéncia

que representa a planta pode ser obtida e encontra-se abaixo:

2,857 x 1073

Gsiso =
2+ 1,346 x 109

(7.3)

Com o intuito de se verificar a estabilidade desta planta, foi feito um estudo de

alocagao de polos e diagrama de Bode, resultados estes que podem ser visualizados a

seguir:
%1 073 Alocagéo de polos de G
5 T T T T
4r i
3 il
2F i
i
51f
g
o
50T ]
=
g
=1r o .
& System: sys
u Gain: 0
-2 Pole: 0 - 0.00116i 1
Damping: -0
[ Overshoot (%): 100 |
-3 Frequency (rad/s): 0.00116
4+ i
5 ! ! 1 ! | 1 ! ! 1
® “ S 2 Eixo real ((s)ecoﬂds b 2 3 4 45
x107

Figura 16 — Alocacao de polos do sistema SISO

A figura 7.1 foi obtida por meio do Método do lugar das Raizes no software MATLAB
e é possivel perceber que esta planta possui seus polos alocados no eixo imaginario, com
os valores 0 + 0,00116¢. O diagrama de Bode acrescenta esta andlise pois através dele
é possivel visualizar que a fase diminui de 0 até 180 por meio da frequéncia de f = 0 +
0,00116¢ rad/s. Este tipo de sistema é conhecido como marginalmente estavel devido ao
par de polos complexos conjugados, sendo assim, sua resposta natural nao decai nem
aumenta, mas permanece oscilante a medida que o tempo tende ao infinito (NISE; SILVA,
2002). Esta conclusao pode ser visualizada abaixo com a resposta ao degrau unitario do

sistema.
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Diagrama de Bode
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Figura 17 — Diagrama de Bode do sistema SISO
Resposta ao degrau unitario
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Figura 18 — Resposta ao degrau unitario do sistema SISO sem controle

7.1.1 Controle do sistema SISO, movimento em H-bar do satélite perseguidor

A técnica de controle LQR foi implementada no sistema utilizando-se dois pares
de matrizes de peso Q e R. Esta escolha foi feita de maneira a se observar a resposta de
controle de modo simples, com matrizes identidade, e a resposta com uma reducao no

tempo de acomodagao por meio de maior penalizacao do erro do estado.

Desta forma, os valores iniciais para otimizar o sistema foram os seguintes:

10
01

R = [1] (7.5)
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Como estas matrizes de peso sao identidade, ha uma distribuicao de pesos igualitaria,

nao priorizando assim, nenhum sinal do sistema.

Assim sendo, utilizando-se estas matrizes acompanhadas das matrizes A e B obtidas
por meio da equacao 7.1, aplica-se por fim o controlador LQR por meio da fungao lgr
presente no MATLAB. O resultado desta operacao é o ganho amplificado K, que pode ser
utilizado para se criar uma nova matriz A por meio do fechamento da malha do sistema

como pode ser visto abaixo:

Alqr = Asiso - BsisoKlqr (76>

Em posse dessa nova matriz A, é possivel gerar uma nova fungao de transferéncia, sendo

ela:

2,857 x 1073

Gior =
T 2 10.07563s + 2,857 x 103

(7.7)

Esta funcao apresenta uma resposta controlada ao degrau unitario, a qual pode ser

visualizada abaixo:

Resposta ao degrau unitario sistema SISO com LQR simples
From: uy To: Paswgéoy

System: G-lIgr

I/O: uy to Puswqéuy
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Figura 19 — Resposta ao degrau unitario do sistema SISO com LQR simples

Analisando-se algumas especificagoes de desempenho desta resposta ao degrau, obtém-se a

seguinte tabela:

Por meio destes dados obtidos, nota-se que a velocidade da resposta foi relativamente
lenta mas possuiu uma baixa ultrapassagem percentual. Como ja mencionado, é possivel
diminuir este tempo de acomodacao por meio da aplicagao de uma penalizacao maior via

matriz Q associada ao controlador LQR. Esta reducdo do tempo de resposta sera testada
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‘ Especificacao de desempenho ‘ Valores

| Tempo de subida (T,) | 40,2 segundos |
| Instante de pico (T)) | 82,8 segundos |
‘ Amplitude de pico (A,) 1,04

‘ Ultrapassagem percentual (%UP) ‘ 4,31% ‘
‘ Tempo de acomodagao (Ts) ‘ 112 segundos ‘

Tabela 3 — Especificagoes de desempenho da resposta ao degrau do sistema SISO com
LQR simples

a seguir por meio de um ganho amplificado do LQR utilizando-se as seguintes matrizes Q
e R:

Q- [3000 o] 8)

R =[] (7.9)

Através destas novas matrizes é encontrado entdo um novo ganho K, agora mais
penalizado na velocidade de resposta. Esse ganho é utilizado para o fechamento da malha
utilizando a equacao 7.6 de forma a se gerar uma nova funcao de transferéncia que por

sua vez, resulta na seguinte resposta ao degrau unitario.

Resposta ao degrau unitario sistema SISO com LQR amplificado

0.025 T T
System: G-Iqramp\
Peak amplitude: 0.019
Overshoot (%): 4.32
0.02 - At time (seconds). 11.2 —
i
i
i
i
0.015 - ! —
3 3
2 i
I i
<
0.01 N
0.005 - i N
0 I 1 i I I
0 5 10 15 20 25

Time (seconds)

Figura 20 — Resposta ao degrau unitario do sistema SISO com LQR amplificado

A resposta apresenta interessantes valores de tempo de subida, ultrapassagem

percentual, instante de pico e tempo de acomodacao, havendo uma reducao significativa
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em relacdo a primeira resposta gerada. No entanto, visivelmente, nota-se que a amplitude

nao apresentou a escala desejada pois seu pico se deu com valor de 0,019.

Verificando-se na literatura, foi possivel compreender que este problema é chamado
de erro de steady state e pode ser solucionado usando a fung¢ao rscale desenvolvida por
(SUN, 1996) para o software MATLAB. Esta fun¢do tem como objetivo encontrar um
fator de escala para um sistema de feedback de estado completo para eliminar o erro de

steady state.

Para fazer isto, a fungao utiliza um amplificador no sinal de controle, criando-se
uma nova matriz B por meio de um ganho amplificado na primeira conforme a equacao

abaixo:

Bamp = KrscaleBsz'so (71())

E importante citar que este ganho nao interfere na dindmica do sistema, mas serve
apenas como um aplificador.
Por fim, possuindo-se esta nova matriz B, ¢ a matriz de ganho LQR amplificada

K, cria-se uma matriz A, por meio da equacao 7.6 e, em posse desta em conjunto com

as matrizes Cg;,, € Dy;so, cria-se uma nova funcao de transferéncia sendo esta:

o 0.1565
r = 62 10.55955 + 0.1565

(7.11)

Esta fungao de transferéncia possui como resposta ao degrau unitario associada a

seguinte figura:

Resposta ao degrau unitario sistema SISO com LQR amplificado final

1.4 T T T T
r — G-lgr_ampl
System: G-Iqrarnpl
1.2+ Peak amplitude: 1.04 -
Overshoot (%): 4.32
At time (seconds): 11.2
i
i
i
00-8 1 ! =
E
=
£
0.6 i -
i
i
0.4 -
!
i
0.2 i ,
0 1 I I 1
0 5 1 5 20 25

Time (seconds)

Figura 21 — Resposta ao degrau unitario do sistema SISO com LQR amplificado final
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Desta forma, com o problema de rscale resolvido, a amplitude da resposta normalizou-
se. Analisando-se agora algumas especificagoes de desempenho para este caso de resposta,
chega-se na tabela abaixo. Como ja mencionado, esta resposta apresenta uma maior
velocidade, fato que apesar de consumir mais energia, em virtude de parametros de projeto,

pode ser uma alternativa mais interessante a ser implementada.

‘ Especificagcao de desempenho ‘ Valores ‘
| Tempo de subida (T,) | 5,4 segundos |
| Instante de pico (T)) | 11,2 segundos |
| Amplitude de pico (A,) | 1,04 |
‘ Ultrapassagem percentual (%UP) ‘ 4,32% ‘
|

Tempo de acomodagao (Ts) ‘ 15,2 segundos ‘

Tabela 4 — Especificagoes de desempenho da resposta ao degrau do sistema SISO com
LQR amplificado final

Comparando-se a estabilidade da planta para as trés respostas obtidas até por meio

de um novo estudo de alocagao de polos e diagrama de Bode, chega-se nas figuras abaixo:

Alocagéo de polos de G, G-lgre G-lgramp
04 T T T T

G
Glgr
— Glgr-amp |

o
w
T

Imaginary Axis (seconds'1 )
o o
o - N
T T T
J | |

o
T
|

-0.2 - -

0.3 - -

04 1 I I I
-0.35 -0.3 -0.25 -0.2 -0.15 -0.1 -0.05 0
Real Axis (seconds")

Figura 22 — Comparacao de alocacao de polos do sistema SISO

Desta forma, percebe-se que para a analise de alocacao de polos das trés respos-
tas obtidas (sistema sem controle, sistema com controle lqr simples e com controle lqr
amplificado) houve um afastamento dos polos do sistema para a esquerda conforme o
controle simples e amplificado foram aplicados, resultando em uma estabilizacao mais
rapida da resposta. Estas conclusoes também sao corroboradas pelos diagramas de Bode

mais suavizados encontrados.
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Diagrama de Bode de G, G-lgr e G-lgr-amp
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Figura 23 — Comparacao de diagrama de Bode do sistema SISO

7.1.2 Simulacdo de manobra de rendezvous em H-bar

Com o intuito de se avaliar o controlador desenvolvido para a planta de maneira
mais pratica, uma simulacao envolvendo uma situacao ficticia ao satélite SARA em que
este deveria realizar uma manobra de rendezvous em H-bar foi feita. Esta simulacao visa
validar o controlador ao observar a evolucao temporal da posicao, velocidade e forca

necessaria para a manobra aplicada ao SARA.

Para isto, o controlador LQR simples e amplificado ja discutidos foram testados
utilizando como premissa bésica, o fato de o veiculo perseguidor apresentar a posicao e

velocidade inicial em H-bar ilustrados pela tabela a seguir:

Tabela 5 — Posicao e velocidade iniciais em H-Bar do SARA em relacao ao veiculo alvo

Parametros Valores
Yo 6.235 m
Yo 4.65 m/s

Em posse das condicoes iniciais estabelecidas, o método de resolugao da simulagao
foi o solucionador padrao do MATLAB para equagoes diferenciais ordinarias (ODESs), o
qual é a funcao ode/). Esta fungdo implementa um método Runge-Kutta com um intervalo
de tempo variavel para um calculo eficiente e é apropriada para se resolver ODEs de
primeira ordem (SENAN, 2007).

Em casos onde é necessario resolver uma ODE de maior ordem, a mesma deve ter
primeiramente seu grau convertido por meio de um processo de reducao de ordem em uma
série de ODEs de primeira ordem. Como todas as equagodes de Hill-Clohessy-Wiltshire
sao equagdes de segunda ordem, este passo na resolugdo foi necessario para a adaptacao e

uso da funcao. Desta forma, a equacao 3.55 foi reescrita como um sistema de equacgoes
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diferenciais de primeira ordem acopladas e incorporadas a funcao ode/5. O resultado entao

das simulagoes pode ser visualizado na figura a seguir:

Evolugao de y(t) com LQR simples Evolugio de y(t) com LQR amplificado

posigaolm)
posigao(m)

"o 20 4 &0 B0 100 120 140 160 180 o 5 10 15 20 25
tempo(s) tempo(s)
Evolugao de Vy(t) com LQR simples Evolugao de Vy(t) com LQR amplificado
T T T T T T T T

o
T
L
o

/
|

velocidade(m/s)
velocidade(m/s)

&

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 7 0 5 10 15 20 25

tempo(s) fempo(s)
Forga u=-k*x LQR simples Forga u=-k*x LQR amplificado
100 - Bl 1000 [
Z Z
g3 or T — 1 T ]
e
2 . 2
-0 1 1000 |
L L . L L . L . L L . L
o 20 40 &0 80 100 120 140 160 180 0 5 0 15 20 25
tempo(s) tempo(s)

Figura 24 — Comportamento da posicao, velocidade e da forca de controle em manobra de
rendezvous em H-bar

Nesta figura, os graficos 1.1, 1.2 e 1.3 (vermelho) representam os resultados do
controlador LQR simples, j& os gréaficos 2.1, 2.2 e 2.3 (azul) representam o LQR amplificado.
Comparando-se os controladores estudados, foi gerado uma tabela, evidenciando valores

relativos a parametros importantes de desempenho das respostas obtidas.

‘ Parametro ‘ LQR simples ‘ LQR amplificado ‘
‘ Tempo de estabilizagao da posicao ‘ 141,2 s ‘ 15,6 s ‘
‘ Amplitude de pico da posicao ‘ 43,77 m ‘ 9,97 m ‘
‘ Tempo do pico da posicao ‘ 19,5 s ‘ 1,86 s ‘
‘ Tempo para estabilizacao da velocidade ‘ 68,5 s ‘ 10,67 s ‘
| For¢a maxima (médulo) | 12932 N | 1252 N |
‘ Tempo para estabilizacao da forga ‘ 115,3 s ‘ 159 s ‘

Tabela 6 — Comparagao entre controladores LQR (simples e amplificado) para o sistema

SISO

Para o primeiro controlador, por possuir matrizes Q e R identidade, apresentou
uma rea¢ao mais lenta bem como um consumo menor de energia. J4 o segundo, por sua
maior penalizagao na matriz Q, apresentou respostas mais dgeis em troca de um gasto

maior de energia.
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7.2 Analise do sistema MIMO, movimento em RV-bar do satélite

perseguidor

Nesta secao a técnica de controle LQR sera aplicada ao sistema MIMO, o qual é
caracterizado pelo movimento nos eixos x e z. Este sistema possui as posigoes iniciais (o
e zg) e velocidades iniciais (g e Zp) como varidveis de estado, j& os sinais de controle (u, e
u,) sado representados por forcas aplicadas ao sistema tendo como saidas as posi¢oes x e z

finais. A representacao matricial dos sistema pode ser visualizada a seguir:

i 0 0 1 0 o 0 0
; 0o 0 0 1 0 0 ,
= oy B (7.12)
o 0O O 0 2w To T; 0 U,
%0 0 3w? —2w 0 20 0 m%
{130_
1000
y = w0 (7.13)
010 0]
20

Antes do projeto de controle, é importante confirmar se o sistema é linearmente
controlavel através das matrizes A e B estabelecidas pela 7.12. Isto pode ser verificado
através das funcoes ctrb e rank do MATLAB. A primeira verifica a matriz de controlabili-
dade do sistema através da equacao 6.1, a segunda fornece uma estimativa do nimero de
linhas ou colunas linearmente independentes de uma dada matriz. Desta forma, se a matriz
de controlabilidade possuir n colunas linearmente independentes, de modo n possuir o

mesmo grau da dimensao do sistema, entao este sistema é controlavel.

Ao se testar o sistema MIMO, verificou-se que sua matriz de controlabilidade possui

rank igual a 4, o mesmo nimero da dimensao do sistema, logo, ele é controlavel.

Assim como no sistema SISO, apds a representacao em espaco de estados, uma
analise da planta G,.m. a ser controlada foi feita. Esta planta foi gerada ao aplicar os
parametros fisicos e orbitais do satélite perseguidor presentes da tabela 2 na equagao 4.27.

Desta maneira, foi gerada a seguinte fungao de transferéncia:

2,857 x 1073 52 —4,036 x 107% 2,32 x 10735
s+ 1,346 x 10652 —2,32 x 10735 52

(7.14)

Gmimo -

A estabilidade da planta também foi verificada por meio do estudo de alocacao de
polos e valor singular, resultados estes que podem ser visualizados a seguir. A figura 7.2

mostra o diagrama de polos da planta, indicando comportamento marginalmente estavel
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pois seus polos estao no eixo imaginario alocados em 0 £ 0,00116i e em 0. Este fato também

é corroborado pelo diagrama de valor singular na figura 7.2 onde o pico na frequéncia é de

f = 0,00116 rad/s.

3 Polos de G
1.5 T T T T

System: G

Pole : 0 + 0.00116i
Damping: -0

Overshoot (%): 100
Frequency (rad/s): 0.00116

=)
I

T
|

=)

T
-]
[

System: G

Pole : 0
Damping: -1
Overshoot (%): 0
Frequency (rad/s): 0 =

Imaginary Axis (secnnds")

=}
o
T

Real Axis (seconds'1)

Figura 25 — Alocacao de polos do sistema MIMO

Valor singular de G

.
System: G

200 Frequency (rad/s): 0.00116
Singular value (dB): 224

Singular Values (dB)

Frequency (rad/s)

Figura 26 — Diagrama de valor singular do sistema MIMO

A resposta ao degrau apresentada pela planta G é outro ponto interessante a se
analisar. O sistema em questao, por ser do tipo MIMO, possui quatro graficos relativos as
duas entradas e duas saidas (u, e u,) e duas saidas (z e z). As figuras na diagonal (1.1
e 2.2) representam a influéncia de u, sobre z e u, sobre z, respectivamente, as demais

representam influéncias cruzadas das entradas e saidas.



Capitulo 7. Resultados

67

Step Response
) From: ux To: Posigao,
10 ¥Ry
1
7__“*—~\\H
[} T
= -1 .
2 T
é T~
< -
~.
3 .
3 .
~
4
0 1 1.5 2.5 3
Time (seconds) 10
Step Response
104 From:ux To F’:swga’c‘
™
N a
\\\
© —
2 N
a e
—
£ .
< 40 N
™
N .
..

1 1.5
Time (seconds)

Amplitude

Amplitude

B
=}

=}

w
=}

Step Response

From:uz To: Posicao,

1 1.5
Time (seconds)

Step Response

From:uz To: Posicdo,

1 15
Time (seconds)

Figura 27 — Respostas ao degrau do sistema MIMO

7.2.1 Controle do sistema MIMO, movimento em RV-bar do satélite persegui-

dor

De forma semelhante ao que foi feito no sistema SISO, sera discutido a técnica
de controle LQR através de dois pares de matrizes peso Q e R. O primeiro deles sera

por meio de matrizes identidade e o segundo com maior penalizagdo do erro do estado. O

primeiro par é definido como:

o O = O

1
R:
k

o = O O

0
1

_ o O O

(7.15)

(7.16)

Desta forma, a fungao lgr presente no MATLAB foi utilizada novamente como no
caso do sistema SISO, aplicando-se as matrizes Q, R e as matrizes A e B obtidas através

da equagao 7.12. Assim, o ganho amplificador K, foi obtido e utilizado na equacao abaixo

de forma a se fechar a malha.

Alqr = Amimo -

BmimoKqu

(7.17)
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Através da matriz Ay, foi gerado uma nova funcao funcao de transferéncia Gy, a

qual apresentou como resposta ao degrau unitario um resultado controlado.

Step Response Step Response
From: ux To: Posigao, From:uz To: Posigao,
12 0.04
= . / -
i System: unfitled1 oo freeele S UUTPTUTTTITTTON o —
- 0.03
oD I 1/O: ux to Posigdo, © ,’f
= | Peak amplitude: 1.04 = /
£ | Overshoot (%): 4 27 = 002
£ | Attime (seconds): 82.8 £
< i ) <
! 0.01
1 /
i /
i LS
80 100 120 140 160 180 o 50 100 160 200 250 300
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Figura 28 — Respostas ao degrau do sistema MIMO com LQR simples

Como ja mencionado, este sistema por ser do tipo MIMO, possui duas entradas e
duas saidas, e este fato resulta em respostas ao degrau com influéncias diretas e cruzadas.
Na figura 7.2.1 é possivel notar que a diagonal principal, representada pelas influéncias
diretas correspondem as entradas de controle no espaco de estados afetando suas respectivas
saidas, isto é, u, afetando z e u, afetando z, assim, os sinais cruzados sao residuos nao

interessantes para este trabalho.

Como resultados, foi obtido que a resposta da entrada u, sobre z teve uma amplitude
de pico de 1,04 e uma ultrapassagem percentual (overshoot) de 4,27 % em 82,8 segundos.
Ja a resposta da entrada u, sobre z também teve uma amplitude de pico de 1,04 e uma
ultrapassagem percentual (overshoot) de 4,26% em 82,8 segundos estabilizando-se por fim

em 111 segundos.

Mediante requisi¢oes de projeto, a resposta deve ser modulada de maneira a cumprir
as exigéncias necessarias, para isto, esta resposta por ser mais lenta, pode nao se adequar
as condigoes. Desta maneira, pode ser interessante obter uma resposta mais rapida do
sistema, para isto, a metodologia do controlador lqr amplificado também serd aplicada

aqui como foi feita para o sistema SISO.

Assim, novas matrizes Q e R serao utilizadas de maneira a punir mais severamente

as posicoes x e z, estas sao:
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30000 0 0 0
0 1000 0 O
- 7.18
Q 0 0 10 (7.18)
0 0 01
10
R = (7.19)
01

Em posse dessas matrizes, o mesmo procedimento feito na etapa anterior foi

replicado, tendo como respostas a seguinte figura:

Step Response

From: uz To: Posigdo,

Step Response

From:ux To: Posicdo,

0.02 1
B it . —
System: untitled 1 e T
c 5 0.8
0.015 13 ux to Posigho,
o Peak amplitude: 0.019 o
g N Overshoot (%): 4.32 g 0.6
E_ 0.01 ‘.Attlme (Seconds).‘\‘lz) é‘
< i 3 0.4
0.005 !
I 0.2
I
| I |
0 0
0 5 10 15 20 25 0 5 10 15 20 25 30
Time (seconds) Time {seconds)
System: untitled1
Step Response 1/0: uz to Posigdo,, asponse
From: ux To: Posigo, Peak amplitude: 0.033 [o: Posigao,
0 0.04 Overshoot (%): 4.32
Attime (seconds): 14.7
05 0.03 I
@ @ |
=} =} |
2 2 :
5 -1 5 0.02 |
£ £ !
< < i
s e oo i
— i
!
-2 0 L
0 5 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30

Time (seconds) Time (seconds)

Figura 29 — Respostas ao degrau do sistema MIMO com LQR amplificado

O tempo de resposta foi diminuido consideravelmente atendendo ao que se esperava,
no entanto, novamente, a amplitude de resposta foi corrompida devido ao erro de steady
state. De forma analoga ao caso anterior com o sistema SISO, este problema pode ser
resolvido através da funcao rscale, (SUN, 1996), a qual foi alterada de maneira a se

enquadrar com a dimensao deste novo sistema agora MIMO.

Assim, o fator de escala amplificador do sinal de controle foi obtido através da
funcao rscale e entao, foi utilizado para se obter uma nova matriz B por meio da seguinte

equacao:

Bamp - KrscaleBmimo (720)
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Desta maneira, em posse desta nova matriz, combinada com as matrizes Ay,

Criimo, Dmimo € a matriz de ganho LQR amplificada K4, chega-se na seguinte resposta

corrigida:
Step Response Step Response
From: ux To: Posigio, 1074 From:uz To: Posigio,
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Figura 30 — Respostas ao degrau do

Esta resposta corrigida apesar de exigir um maior consumo em energia, apresenta
uma velocidade de reagao com menor tempo, o que pode ser interessante em virtude de
requisitos ou limitagoes de projeto. Os resultados foram dispostos na tabela abaixo de

maneira a evidenciar as principais especificagoes de desempenho.

Especificacao de desempenho ‘ Valores x ‘ Valores z

Tempo subida (Tr)

‘ 5,43 segundos ‘ 7,15 segundos ‘

‘ 11,2 segundos ‘ 14,7 segundos ‘
1,04 | 1,04 |
432% | 432% |
15,1 segundos ‘ 19,8 segundos ‘

Instante de pico (Tp)
Amplitude de pico (Ap)

Ultrapassagem percentual (%UP)

Tabela 7 — Especifica¢oes de desempenho das respostas ao degrau do sistema MIMO com
LQR amplificado final

|
|
|
|
|
| Tempo acomodagao (Ts)

Com o intuito de se comparar os resultados encontrados para o sistema MIMO
no quesito estabilidade, as figuras abaixo de alocagao de polos e de valores singulares
foram criadas. Nelas, é possivel ver caracteristicas relacionadas as plantas simples (G),

com aplicagdo do LQR (Gy,) e com aplicagdo do LQR amplificado final (Ggr—amp)-
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Figura 31 — Comparacao de alocacao de polos do sistema MIMO
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Figura 32 — Comparacao de diagrama de valores singulares do sistema MIMO

Desta forma, nestas figuras, vé-se a diferenca entre os niveis de controle apresentados

pelos projetos de controladores LQR até entao explicados.
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7.2.2 Aplicacao do controlador LQG ao sistema MIMO

Nesta secao, sera desenvolvido um modelo para a aplicacao do controlador LQG
ao sistema MIMO ja trabalhado, por intermédio da ferramenta Simulink do MATLAB.
Além disso, também é discutido as limitacoes encontradas bem como possibilidades de

aprimoramento.

Para isto, inicialmente é importante se verificar a controlabilidade e a observabili-
dade do sistema, condi¢oes basicas para o uso do LQG. Como a controlabilidade ja foi
verificada na secao de desenvolvimento do controlador LQR, esta nao sera tratada aqui. O

foco serd na observabilidade do sistema.

De maneira analoga a verificagdo da controlabilidade, a observabilidade também
pode ser analisada ao se utilizar as fungdes rank e obsv do MATLAB. A primeira, como ja
explicada, fornece uma estimativa do niimero de linhas ou colunas linearmente independen-
tes de uma dada matriz, a segunda, verifica a matriz de observabilidade do sistema dada

pela equacao 6.2 utilizando para isto, as matrizes A e C dada pelas equagoes 7.12 e 7.23.

A comprovacgao de observabilidade entao, pode ser obtida ao se unir as duas fungoes
de maneira a se verificar se o espaco gerado pelas linhas da matriz de observabilidade
possui um numero de linhas linearmente independentes com a mesma dimensao do sistema.
Para o caso do sistema MIMO em questao, ela retorna 4, o nimero da dimensao do sistema,

logo, ele também ¢é observavel.

Como ja explicado anteriormente, o controlador LQG pode ser alcangado combinando-
se o regulador LQR com o estimador de estados filtro de Kalman. Assim, como o regulador
LQR ja foi demonstrado neste trabalho, a atencao agora sera concentrada na estruturagao

do filtro de Kalman para o sistema.

7.2.2.1 Construcao do filtro de Kalman

O filtro de Kalman foi construido unindo-se a dinamica ja trabalhada do sistema
MIMO a formulacao proposta no na secao 6.3. Desta forma, um sistema dinadmico au-
mentado com distiurbios e ruido exemplificado pela figura 6.3 foi desenvolvido. Como ja
explicado, este filtro de Kalman ird receber como entradas a saida y do sistema com ruido,
bem como a entrada de controle u, gerando entao uma saida & com estimativas do estado

completo.

Desta forma, inicialmente foi necessario estabelecer valores para distirbios e ruidos
que estariam presentes no sistema aumentado (V4 e V,,, respectivamente). A varidvel V4
é uma matriz de covariancia de distirbios que é introduzida para cada estado do sistema

(posigoes z e z e velocidades & e ) com a mesma magnitude, sendo ela:
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V. — 7.21
¢ 0 0 001 0 (7.21)

0 0 0 0,01

Ja a variavel V,, é a matriz de covariancia de ruido nas medicoes, a qual é introduzida
nas saidas (posi¢oes z e z) da dindmica principal do sistema MIMO que é representado

pelas equacoes de Hill-Clohessy-Wilthire. Esta matriz foi definida como:

0,01 0
V,=| " (7.22)
0 0,01

De forma semelhante ao que foi explicado para o caso do controlador LQR, com as
matrizes Q e R sendo elas responsaveis por balancear o custo dos desvios dos estados e o
custo dos sinais de controle, as matrizes V4 e V,, também sao ajustes necessarios para
modelar sistemas baseado no nivel de incerteza do modelo e ruido das saidas dos sensores.
A proporc¢ao das matrizes V4 e V,, diz como o filtro de Kalman equilibra o modelo do
sistema com as medigoes recebidas pelo vetor y (BRUNTON; KUTZ, 2019).

Logo em seguida, foi definido também uma nova matriz C, agora chamada de C,

alterando-se a equacao 7.23 de maneira que a mesma ficasse como representado abaixo:

Zo
1000
y= N (7.23)
000 0] i
20

A matriz C foi alterada de maneira que agora somente houvesse a leitura do
primeiro estado (posi¢ao z do sistema). Assim, serd alimentado ao sistema do filtro de
Kalman essa nova matriz C, de maneira que este seja resposavel por estimar o segundo

estado que é desejado (posicao z).

Em posse destas matrizes, foi entao calculado a matriz de ganho do filtro de
Kalman através da funcao do MATLAB lge (linear quadratic estimator) usando para isto
as matrizes A, Cy, Vge V,,.

Por fim, o sistema do filtro de kalman foi montado utilizando-se a equagao 6.16. O

resultado pode ser visto abaixo:
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—1,737 0 1 0
—866, 3 0 0 1

sysKF.A = ’ (7.24)
—1,008 0 0 0,002318

—2,002 4,03-107% —0,002318 0

0 0 1,737 0
0 0 866.3 0
sysKF.B = ’ (7.25)
0,002857 0 1,008 0
0 0,002857 2,002 0
(100 0]
0100
sysKF.C = 7.26
Y 0010 (7.26)
000 1
(000 0]
0000
sysKF.D = (7.27)
0000
0000

7.2.2.2 Uni3o do controlador LQR com o filtro de Kalman

Em posse do LQR simples (matrizes Q e R identidade) e do Filtro de Kalman
modelados, estes foram unidos de forma semelhante a figura 6.4 por meio de diagramacao de
blocos via ferramenta Simulink do MATLAB. O simulink é uma software para modelagem,
simulacao e analise de sistemas dinamicos, o qual possui como interface priméria uma

ferramenta de diagramacao grafica por blocos e bibliotecas customizaveis de blocos.

Desta forma, o diagrama abaixo foi criado onde se estruturou o ingresso das entradas
de controle ao sistema, fechando-se a malha através de um sistema aumentado do filtro de
Kalman e o ganho LQR. O sistema entao pode ter suas respostas visualizadas através dos

blocos de scope a direita.

Neste esquematico de malha fechada, duas entradas de controle foram introduzidas
a dindmica do sistema representado pelas equacos de Hill-Clohessy-Wiltshire. A saida
deste sistema é multiplicada pela matriz C, onde é filtrado a leitura somente a primeira
varidvel de estado (posigdo x) através de um bloco de ganho. A presenga de um sistema
aumentado para o filtro de Kalman, bem como da entrada de disttirbios e ruidos constituem
a dindmica do estimador. Por fim, antes de fechar a malha, também se encontra o ganho

LQR simples a fim de controlar o sistema.
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Entrada de distlrbios
. Entrada de ruido
Ux g o = Ax + Bu . )
u _i} u y=Cx+ Du
I 5

Uz Dinamica do Sistema

Ganho LQR

Matriz C_2
*_hat x= Ar+ Bu
T - I:
Ku |‘ v=Cx+ Du » _

Sistema aumentado
do filtro de Kalman

Figura 33 — Esquemaético do controlador LQG no Simulink

Os sinais de controle (u,, u,) sdo forgas aplicadas ao sistema em & e 2. O resultado
da estimacao e controle das posi¢oes = e z do sistema podem ser vistos na figura abaixo,
onde apds o tempo de acomodacao em 140s, a posicao z apresenta um erro de 2,9 % e a

posicio z possui um erro associado de 3,16 %.

12F f f T | =
1 —
—Posigdo X||

0.8 —Posicdo Z
0.6 T
0.4 |
0.2 »
0 —
| | | | | | | |
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180

Figura 34 — Resposta ao impulso do controlador LQG as posigoes x e z

O controlador LQG se mostrou eficiente ao conseguir estimar e controlar o segundo
estado (posicdo z) baseado no primeiro (posigdo z) com pequenos percentuais de erro.
Este fato o torna interessante dependendo dos requisitos ou limitagoes de uma missao,
ja que nem sempre é possivel, ou financeiramente viavel, se ter diversos sensores que
sejam capazes de colher todas as informacgoes dos estados de um sistema dinamico a ser

controlado.
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7.2.3  Simulacdo de manobra de rendezvous com aproximacao em V-bar

Analogamente ao caso do sistema SISO, uma simulagao envolvendo uma situacgao
ficticia ao satélite SARA também foi implementada para o sistema MIMO, no entanto,
este agora deve realizar uma manobra de rendezvous com aproximag¢ao em V-bar com o
intuito de se avaliar o controlador desenvolvido. Esta simulacao também visa validar o
controlador ao observar a evolugao temporal das posigoes, velocidades e forgas necessarias

para a manobra aplicada ao SARA.

Desta forma, os controlador LQR simples e amplificado foram analisados por meio
da proposicao de que o veiculo perseguidor apresenta as posicoes e velocidades iniciais em

V-bar ilustrados pela tabela a seguir:

Pardmetros  Valores
g 11,425 m
20 0,505 m
Zo 1,34 m/s
20 -2.15 m/s

Tabela 8 — Posicao e velocidade iniciais em V-Bar do SARA em relagao ao veiculo alvo

O método de modelagem do problema e resolucao da simulagdo foi o mesmo ja
utilizado no caso SISO, sendo assim, as equagoes de Hill-Clohessy-Wiltshire do caso MIMO
(3.54 e 3.56) foram reescritas como um sistema de equagoes diferenciais de primeira ordem

acopladas e entao foram incorporadas a funcao ode4s. O resultado encontra-se abaixo:

x(t) e z(t) com LQR x(t) e z(t) com LQR Amplificado

Posigdo x| |
Posigao z

15 T

Posigao x 1 E 10k
Posigao z B’

n
o
T

Posigéo (m)
(=)
\\
Posica
(=) w
R
!

[
|

(S

Velocidade (m/s)
L o

. . . 5 I . . . .
5

50 100 150 200
tempo (s)
Vx(t) e Vz(t) com LQR

Velocidade x |
Velocidade z

50 100 150 200

tempo (s)
atuador x |
atuador z

Forga controlador LQR

50 100 150 200
tempo (s)

Forga (N)

N

Velocidade (m/s)
L o

1000

-1000

10 15 20 25 30
tempo (s)
Vx(t) e Vz(t) com LQR Amplificado

Velocidade x

Velocidade z | |

5 10 15 20 25 30

tempo (s)
Forga controlador LQR Amplificado

atuador x
atuador z

Figura 35 — Comportamento das posi¢oes, velocidades e forgas de controle em manobra

de rendezvous em V-bar



Capitulo 7. Resultados 7

Nesta figura (7.2.3), os gréaficos 1.1, 1.2 e 1.3 (esquerda) representam os resultados
com o controlador LQR simples, ja os gréaficos 2.1, 2.2 e 2.3 (direita) estao associados ao
controlador LQR amplificado. Ao se comparar os controladores analisados, uma tabela
foi gerada, de maneira a se evidenciar os valores relativos a parametros importantes de

desempenho das respostas obtidas.

‘ ‘ LQR simples ‘ LQR amplificado

15,1s

‘ Parametros ‘ < ‘ . ‘ < ‘ .
Tempo de estabilizacao da posicao | 116,3 s 1274 s 16,11 s 17,33 s
em 0 m

| Amplitude de pico da posi¢io | 1947 m | -1834m | 11,81 m | -296 m |
Tempo do pico da posicao 14 s 213 s 0,61 s 3,96 s

| Tempo do p posic | | 21.3s | 0, |3, |

Tempo de estabilizagao da veloci-
dade em 0 m/s

82,9 s 90,8 s 15,44 s

| For¢a maxima | 46,87 N | 56,09 N | 887,6 N | 300,79 N |
1016 | 1099s | 2429s | 28,165

Tempo para estabilizacdo da forga
em 0 N

Tabela 9 — Comparagao entre controladores LQR (simples e amplificado) para o sistema
MIMO aproximacao V-bar

Através desta tabela, pode-se perceber a grande diferenca que a amplificacdo do
controlador se faz nos resultados obtidos, gerando assim, respostas mais ageis em troca de
uma maior gasto de energia, o que pode ser desejavel ou nao, dependendo dos requisitos

da missao.

Através do grafico 2.1 da figura 7.2.3, é possivel plotar o movimento de manobra de
rendezvous com LQR amplificado com aproximacao definida por RV-bar visualizando os
deslocamentos nos eixos z e z de forma conjunta. Além disso, este movimento combinado
pode ser também associado ao movimento em H-bar com LQR amplificado performado
através da simulagao com o sistema SISO, representado pelo grafico 2.1 da figura 7.1.2, de
forma a se criar uma visualizagdo 3D da manobra como um todo com aproximagao em
V-bar.

As préximas figuras evidenciam o movimento em RV-bar e em H-bar, bem como a

composicao destes no movimento 3D da manobra.
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, Manobra de em RV-bar com LarR __ Manobra de rendezvous em H-bar com controlador LQR amp
T T T T T N
/-
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/ | [
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et \ 4 5 \
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25 ~_ § R
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V-bar (m) tempo(s)

Figura 36 — RV-bar com LQR amplificado Figura 37 — H-bar com LQR amplificado

Figura 38 — Aproximagoes V-bar com LQR amplificado

Manobra 3D de rendezvous com LQR amplificado - Vbar

R-bar {m)
|

6 4
4
2 0 ] 2

H-bar (m) V-bar (m)

Figura 39 — Movimento em RVH-bar com LQR amplificado com aproximacao V-bar

7.2.4  Simulacdo de manobra de rendezvous em R-bar

De maneira semelhante a manobra com aproximacao por V-bar, outra situacao
simulada onde havera uma aproximagao por R-bar também serd estudada. Para isto, é
considerado que o veiculo perseguidor SARA apresenta as posi¢oes e velocidades iniciais

ilustradas pela tabela a seguir:

Tabela 10 — Posicao e velocidade iniciais em R-Bar do SARA em relagao ao veiculo alvo

Pardmetros  Valores
o 0,355 m
20 16,235 m
To 3,95 m/s
20 -4,22 m/s
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Resolvendo-se como na situacao anterior, chega-se nos seguintes resultados:

x(t) e z(t) com LQR x(t) e z(t) com LQR Amplificado

Posigao x
100 Posicédo z| |

Posigao x
Posigdo z | |

Posicdo
Posicéo (m)

/
/
[
|
|

100 150 200 0 5 10 15 20 25 30
tempo (s) tempo (s)
Vx(t) e Vz(t) com LQR Vx(t) e Vz(t) com LQR Amplificado

Velocidade x
Velocidade z

w

Velocidade x
Velocidade z

Velocidade (m/s)
o
\
|
|
Velocidade (m/s)
(=]
II
|
|

W

0 50 100 150 200 o 5 10 15 20 25 30
tempo (s) tempo (s)
Forga controlador LQR Forga controlador LQR Amplificado

100 -\“\_ atuador x| | 500 - atuador x|
h\-.\ atuador z T — atuador z

Forga (N)
o
[
Forga (N)
(=]

0 50 100 150 200 0 5 10 15 20 25 30
tempo (s) tempo (s)

Figura 40 — Comportamento das posic¢oes, velocidades e forgas de controle em manobra
de rendezvous em R-bar

Nesta figura (7.2.4), assim como no caso anterior, os graficos 1.1, 1.2 e 1.3 (esquerda)
representam os resultados com o controlador LQR simples, ja os graficos 2.1, 2.2 e 2.3
(direita) estao associados ao controlador LQR amplificado, todos para o caso de aproximagao
por R-bar. Novamente, uma tabela comparativa de parametros importantes de desempenho

das respostas obtidas foi criada e pode ser vista a seguir:

‘ ‘ LQR simples
‘ Parametros ‘

LQR amplificado

X ‘ VA X ‘ V4

| |
| |
134,7s | 1404 s 9,35 s 15,9 s
| |
| |

Tempo de estabilizacao da posicao

em 0 m
‘ Amplitude de pico da posicao ‘ 33,13m | -2728 m | 4,77m |-16,235 m
‘ Tempo do pico da posicao ‘ 20,3 s ‘ 25,6 s 2,73 s ‘ 0s

Tempo de estabilizagao da veloci- | 87,9 s 92,2s 10,94 s 14,25 s
dade em 0 m/s

| Fora maxima | 10441 N | 9552 N | 789,36 N | 211,93 N |

Tempo para estabilizacdo da forca | 116,7 s 121,5 s 25,15 s 27,04 s
em 0 N

Tabela 11 — Comparacao entre controladores LQR (simples e amplificado) para o sistema
MIMO - aproximagao R-bar
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Por meio do grafico 2.1 da figura 7.2.4, é possivel também como antes, plotar o
movimento de manobra de rendezvous com LQR amplificado com aproximacao definida por
RV-bar visualizando os deslocamentos nos eixos z e z de forma conjunta. Este movimento
combinado associado também ao movimento em H-bar com LQR amplificado performado
através da simulagao com o sistema SISO, representado pelo grafico 2.1 da figura 7.1.2
gera uma visualizacao 3D da manobra como um todo com aproximacao em R-bar, a qual

pode ser vista abaixo:

Manobra de rendezvous em R-bar com controlador LQR amplificado Manobra de rendezvous em H-bar com LQR
T T T T T T T T

16 |- — q

R-bar (m)
®
H-bar(m)

) -1 0 1 2 3 4 5 : 0 5 10 15 20 25 30
V-bar (m) tempo(s)

Figura 41 — RV-bar com LQR amplificado Figura 42 — H-bar com LQR amplificado

Figura 43 — Aproximacoes R-bar com LQR amplificado

Manobra de rendezvous 3D com LQR Amplificado - Rbar

20 —

15 — — —

2

-2 -1 0
H-bar (m) V-bar (m)

Figura 44 — Movimento em RVH-bar com LQR amplificado com aproximacao R-bar
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8 Conclusao

Neste trabalho foi desenvolvido e analisado um modelo de controle da dinamica
que descreve o movimento relativo entre um satélite perseguidor, sendo ele o Satélite
de Reentrada Atmosférica (SARA), e um satélite alvo para manobras de rendezvous em
orbitas LEO.

Para a manobra de rendezvous, simulou-se uma situacao de aproximacao por V-
Bar e R-Bar do veiculo alvo. Para isto, tanto o modelo matematico necessario quanto
a estratégia de controle foram desenvolvidas e aplicadas na planta do problema, que foi
separada em dois subsistemas caracterizados por movimentos dentro e fora do plano orbital,

sendo eles o movimento em H-Bar e RV-Bar, respectivamente.

A estratégia LQG conseguiu estimar e controlar com eficicia os estados do sistema
mais complexo MIMO apresentando um bom comportamento a respostas ao impulso.
Além disso, a técnica LQR foi verificada em ambos os subsistemas apresentando resultados
satisfatorios para o controle das posicoes e velocidades do perseguidor em dire¢ao ao alvo.
Além disso, a construcao do controlador LQR foi feita de forma simples e amplificada por
meio de uma maior penalizacao do custo dos desvios dos estados ocasionando assim, uma
redugao no tempo de acomodacao da resposta. A amplificagao do LQR foi feita com o
intuito de se demonstrar que dependendo dos requisitos do projeto e das caracteristicas do
sistema real a ser controlado, é possivel adaptar a resposta para um comportamento de

maior interesse da missio.

Apesar de o controlador LQG poder ser considerado bem-sucedido para as especifi-
cagoes deste projeto, a estratégia de guiamento deste trabalho pode ser considerada simples
uma vez que se baseia apenas na dinamica das classicas equagoes de Hill-Clohessy-Wiltshire.
No entanto, novas possibilidades se tornam abertas ao se aumentar a complexidade do
sistema combinando-se por exemplo, equagoes de atitude relativa nao-lineares para o movi-
mento de rotacao a dinamica do modelo linear estudado para o movimento de translacao,

possibilidades estas, abertas para futuras pesquisas.

Por fim, este trabalho visou contribuir para o desenvolvimento cientifico na area de
dindmica orbital e controle, gerando assim, valor para discussao dos resultados obtidos

com pesquisadores da area e instigando novas pesquisas futuras.
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9 Trabalhos Futuros

Como ja mencionado, a estratégia de guiamento deste trabalho, apesar de con-
siderada bem-sucedida, é relativamente simples. Dito isto, como proposta de trabalho
futuro, é sugerido a incorporagao de técnicas de sincronizacao de atitude ao modelo ja
desenvolvido de sincronizacao orbital. Desta forma, um modelo mais amplo poderia ser
construido sendo suportado por dois sistemas de equagoes diferenciais para os movimentos

translacional e rotacional das espagonaves.

As equagoes relativas ao movimento translacional seriam compostas pelas equagoes
ja analisadas de Hill-Clohessy-Wiltshire. J& quanto ao movimento rotacional, poderia
ser analisado a cinematica e a dinamica de rotacao relativa, tal qual foi estudado por
(SEITO, 2015). A cinemética de rotacao relativa poderia ser descrita em quatérnio, a
fim de evitar singularidades ocasionadas para determinados valores dos angulos de Euler,
ja a dindmica de rotacao relativa poderia ser composta pelas equacoes de Euler para o

movimento rotacional.

Desta forma, um modelo mais abrangente seria desenvolvido, o que poderia abrir
espago para utilizar ainda mais o potencial da técnica de controle LQG de maneira a

estimar e controlar os estados do sistema.
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ANEXO A - Algoritmo desenvolvido no

MATLAB para o estudo do sistema SISO da
planta
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Programa: LQG para sistema SISO.

Objetivo: Realizar o controle para o movimento em H-bar.

o0 o° o o° oo o° o

Ultima Atualizacao: 08/10/2021

Revisado por: Vitor Matheus Alves Antunes

o°  o° oP

o° o

clear all, close all, clc

%Parametros base
mi = 3.98600x10"14;
h 3%x1075;

R 6.37x10"6;

$Velocidade angular

w = sqgrt (mi/ (R+h) *3);

%$Massa
mc = 350;

%% Matrizes do estado de espacos do sistema RV-bar

A = [0 1;
-w*2 0];
B = [0;
1/mc];
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37

38 D =[01];

39

40 [linhas,colunas] = size(A);
41

42 Scommands to specify this state-space model as an LTI object
43 states = {'y0' 'wvy0'};

44 inputs = {'uy'};

45 outputs = {'Posicao_y'};

46

47 ss_model = ss(A,B,C,D, 'statename', states, 'inputname', inputs,
48 'outputname', outputs);

49

50 [num,den] = ss2tf(A,B,C,D);

51 G = tf(ss_model)

52

53

54 %% Definicao de matrizes Q e R simples e amplificadas
55

56 %Matrizes Q e R simples

57 Q = [1 0;
58 0 11;
59 R = 1;

60

61 %Matrizes Q e R amplificadas

62 Q_amp = [3000 1;
63 0 17;
64 R_amp = 1;

65

66

67 %% Teste de controlabilidade e observabilidade
68 clc

69

70 disp('Teste de controlabilidade')

71

72 1f rank(ctrb(A,B)) == colunas

73 disp ('O sistema e controlavel')

74 else

75 disp ('O sistema nao e controlavel')
76 end

77

78 disp('teste de observabilidade')

79 if rank(obsv(A,C)) == colunas

80 disp ('O sistema e observavel')

81 else

82 disp ('O sistema nao e observavel')

83 end
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108
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128

%% Controlador LQR / novo estado de espacos e nova funcao de

transferencia

$Controlador LOR simples
K_lgr = 1lgr(A,B,Q,R);
A_lgr = A - BxK_1gr;

ss_lgr = ss(A_lqgr,B,C,D, 'statename', states, 'inputname', inputs,

'outputname', outputs) ;

[num_1lqgr,den_1lqgr] = ss2tf(A_lqgr,B,C,D);
G_lgr = tf(ss_1lqr);

%$Controlador LQR amplificado
K_lgr_amp = 1lgr (A,B,Q_amp,R_amp);
A_lgr_amp = A - BxK_1lgr_amp;
ss_lgr_amp = ss(A_lgr_amp,B,C,D);
G_lgr_amp = tf(ss_lgr_amp);

%$Rscale
K_new = rscale(A,B,C,D,K_lgr_amp);
B_amp = K_newx*B;

ss_lgr_amp_final = ss(A_lgr_amp,B_amp,C,D);

[num_lqgr_amp_final,den_lqgr_amp_final] = ss2tf (A_

G_lgr_amp_final = tf(ss_lqgr_amp_final);

%% Resposta ao degrau unitario separado sistema

figure (1)

step(G_lgr, 'b'")

title('Resposta ao degrau unitario sistema SISO
legend ('G-1gr")

axis ([0 150 0 1.41)

grid on

%% Resposta ao degrau unitario separado sistema

(rscale)

figure (2)

step (G_lgr_amp, 'b'")

title('Resposta ao degrau unitario sistema SISO
legend ('G-1gr_ampl')

axis ([0 25 0 0.0257)

grid on

lgr_amp,B_amp,C,D);

simples

com LQR simples')

amplificado inicial

com LQR amplificado')
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129
130
131
132
133
L34
L35
136
137
138
39
140
141
142
143
144
145
146
147
148
149
1150
151
152
153
154
155
L56
L57
158
159
L60
161
162
163
164
165
L66
Le7
L68
L69
170
171
72
L73
174
175

%% Resposta ao degrau unitario separado sistema amplificado final

figure (3)

step (G_lgr_amp_final, 'b'")

title('Resposta ao degrau unitario sistema SISO com LQR amplificado
final'")

legend ('G-lgr_ampl'")

axis ([0 25 0 1.41])

grid on

%% Resposta ao degrau unitario

figure (4)

step(G_1lgr, 'r'")

hold on
step(G_lgr_amp_final, 'b'")
hold off

title('Resposta ao degrau unitario')
legend ('G-1gr', 'G-lgr_ampl")

grid on

%% Rlocus separado sistema simples

figure (5)

rlocus (num, den)

title('Alocacao de polos de G'")
xlabel ('"Eixo real')

ylabel ('Eixo imaginario')

%% Diagrama de Bode separado sistema simples
figure (6)

bode (num,den, 'r'")

title('Diagrama de Bode')

%% Degrau separado sistema simples

figure (7)

step (G, 'r'")

title ('Resposta ao degrau unitario')
axis ([0 100000 -1000 50001)

%% Rlocus juntos
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L76
77
178
179
180
181
182
183
184
L85
186
187
188
189
190
191
192
193
194
195
196
197
198
199
L00
P01
P02
P03
P04
L0O5
P06
RO7
P08
L09
210
P11
P12
P13
P14
P15
P16
P17
P18
219
220
P21
P22

figure (8)

rlocus (num,den, 'r')

hold on

rlocus (num_lqgr,den_lqgr, 'g')

hold on

rlocus (num_lgr_amp_final,den_lqgr_amp_final, 'b'")
hold off

axis([-0.35 0 -0.4 0.4])

title('Alocacao de polos de G, G-lgr e G-lgr—amp')
legend('G', 'Glgr', 'Glgr-amp')

%% Diagrama de Bode

figure (9)

bode (num,den, 'r'")

hold on

bode (num_lqgr,den_lqgr, 'g')
hold on

bode (num_lqgr_amp_final,den_lqgr_amp_final, 'b'")
hold off

title('Diagrama de Bode de G, G-lgr e G-lgr-amp')
legend ('G', 'Glgr', 'Glgr—-amp')

%% Evolucao de parametros com o tempo (LQR) - Aproximacao V-bar
tspan = 0:.1:200;

yO_vbar = [6.235; 4.65];

[t,y] = oded5(Q(t,y)siso_Hbar(y,-K_lgr*y),tspan,y0_vbar);

$Auxiliar para verificar o tempo e a posicao no LQOR

aux_1 = zeros (length(tspan),?2);

aux_1(:,1) = tspan';

aux_1(:,2) = y(:,1);

$Auxiliar para verificar o tempo e a velocidade no LQOR

aux_2 = zeros (length(tspan),?2);

aux_2(:,1) = tspan';

aux_2(:,2) = vy(:,2);

$Auxiliar para verificar o tempo e a forca no LQR

aux_3 = zeros (length(tspan),?2);
aux_3(:,1) = tspan';
aux_3(:,2) = -K_1lgrxy';
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P23

P24

P25 $55%%555%5%%5%5%5%5%%%%%55555555%5%5%5%5%5%55%5%%%%%%5555555%%5%5%%%%%
P26

P27 %% Evolucao de parametros com o tempo (LQR_amplificado)
P28

P29 tspan_2 = 0:0.01:30;

P30 [t_2,y_2] =
oded5(Q(t_2,y_2)siso_Hbar(y_2,-K_lgr_amp=*y_2),tspan_2,y0_vbar);
P31

P32 %analisador para verificar o tempo e a posicao

P33 analisador_1 = zeros(length(tspan_2),2);

P34 analisador_1(:,1) tspan_2;

y_2(:,1);

P35 analisador_1(:,2)
P36
P37 %analisador para verificar o tempo e a velocidade

P38 analisador_2 = zeros(length (tspan_2),2);

P39 analisador_2(:,1) tspan_2;

y_2(:,2);

P40 analisador_2(:,2)
P41
P42 %analisador para verificar o tempo e a forca

P43 analisador_3 = zeros(length (tspan_2),2);

P44 analisador_3(:,1) tspan_2"';

P45 analisador_3(:,2)
P46
R47

-K_lgr_ampxy_2"';

P48 %% Visualizacoes separadas da evolucao temporal do controlador LQR
simples e amplificado

p49

P50 figure (10)

P51 plot(t,y(:,1), 'r'")

P52 title ('Manobra de rendezvous em H-bar com controlador LQR simples')
P53 xlabel ('tempo (s) ')

P54 ylabel ("H-bar (m) ")

P55 grid on

L56

P57 figure (5)

P58 plot (t_2,y_2(:,1), 'r")

P59 axis ([0 30 -2 10.51)

P60 title ('Manobra de rendezvous em H-bar com controlador LQR amplificado')
P61 xlabel ('tempo (s) ")

P62 vylabel ('H-bar (m) ")

P63 grid on

P64

P65

P66 %% Evolucao da posicao, velocidade e forca do controlador LQR

simples e amplificado
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P67
P68
R69
R70
R71
R72
R73
R74
R75
R76
RT7
R78
279
L8O
P81
P82
P83
R84
R85
R86
P87
P88
P89
290
291
P92
P93
P94
L95
P96
R97
P98
299
800
801
302
B03
304
305
306
BO7
B08
809
310
B11
B12
313

[o)

% Posicao LOR simples

figure (11)

subplot (3,2,1), plot(t,y(:,1), 'r")

axis ([0 180 -50 60])

title('Evolucao de y(t) com LQR simples')
xlabel ("tempo (s) ")

ylabel ('posicao (m) ")

grid on

% Velocidade LOR simples

subplot (3,2,3), plot(t,y(:,2), 'r")

axis ([0 180 -5 71)

title('Evolucao de Vy(t) com LQR simples')

xlabel ('tempo(s) ")
ylabel ('velocidade (m/s) ")

grid on

% Forca LQR simples

subplot (3,2,5), plot(t,aux_3(:,2), 'r')
axis ([0 180 —-160 150])

title('Forca u=-kxx LQR simples')

xlabel ('tempo (s) ")
ylabel ('Forca (N) ")

grid on

% Posicao LQR amplificado

subplot (3,2,2), plot(t_2,y_2(:,1), 'b")

axis ([0 25 -5 127])

title('Evolucao de y(t) com LQR amplificado')

xlabel ('tempo(s) ")

ylabel ('posicao (m) ")

grid on

% Velocidade LQR amplificado

subplot (3,2,4), plot(t_2,y_2(:,2), 'b")

axis ([0 25 -5 71)

title('Evolucao de Vy(t) com LOR amplificado')
xlabel ('tempo(s) ")

ylabel ('velocidade (m/s) ")

grid on

% Forca LQR amplificado

subplot (3,2,6), plot(t_2,analisador_3(:,2), 'b'")
axis ([0 25 —-1500 15007)

title('Forca u=-kxx LQOR amplificado')

xlabel ('tempo (s) ")
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14 ylabel ('Forca(N) ")
15 grid on
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ANEXO B - Algoritmo desenvolvido no

MATLAB para o estudo do sistema MIMO da
planta

o\

Programa: LQG para sistema MIMO.

o\

o\

Objetivo: Realizar o controle de uma manobra de rendezvous.

o\°

o\°

Ultima Atualizacao: 22/11/2021

o\

Revisado por: Vitor Matheus Alves Antunes

© o0 g O = W N =
o\

o\°

10 %

1 %

12 clear all, close all, clc
13

14 %Parametros base

15 mi = 3.98600x10"14;
16 h = 3%x10"5;

17 R = 6.37%x1076;

18

19 %$Velocidade angular
20 w = sqgrt (mi/ (R+h)"3);
21

22 %Massa

23 mc = 350;

24

25

26 %% Matrizes do estado de espacos do sistema RV-bar
27

288 A = [0 0 1 0;

29 000 1;

30 0 0 0 2xw;

31 0 3xw™2 —2%w 0];
32

33 B = [0 O;

34 0 0;

35 1/mc 0;

36 0 1/mc];
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37

33 C =110 0 0;

39 010 0];

40

41 D =[0 O;

42 0 0];

43

44 [linhas,colunas] = size(A);
45

46 %$Modelo de espaco de estados

47 states = {'x0'" '"z0"'" 'vx0' 'vz0'};

48 inputs = {'ux' 'uz'};
49 outputs = {'Posicao_x' 'Posicao_z'};
50 sys_mimo = ss(A,B,C,D, 'statename',states, 'inputname', inputs,

51 'outputname',outputs)

52

53 %Funcoes de transferencia sistema MIMO

54 G = tf(sys_mimo)

55

56

57 %% Teste de controlabilidade e observabilidade
58 clc

59

60 disp('Teste de controlabilidade')

61 %soltar um espaco aqui

62 if rank(ctrb(A,B)) == colunas

63 disp ('O sistema e controlavel')

64 else

65 disp ('O sistema nao e controlavel')
66 end

67 %$soltar um espaco aqui

68 disp('teste de observabilidade')

69 1if rank (obsv(A,C)) == colunas

70 disp ('O sistema e observavel')

71 else

72 disp ('O sistema nao e observavel')
73 end

74

75

76 %% Figuras da resposta ao degrau modelo simples
77 figure (1)

78

79 subplot(2,2,1), step(G(l,1), 'r")

80 axis ([0 30000 -4000000 10000007)

81

82 subplot (2,2,3), step(G(2,1), 'r")

83 axis ([0 30000 -150000 01)
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84

85 subplot (2,2,2), step(G(l1,2), 'r')

8 axis ([0 30000 -4000000 10000001)

87

88 subplot (2,2,4), step(G(2,2), 'r")

89 axis ([0 30000 0 50007)

90

91

92 %% Figuras intermediarias - Polos e valor singular

93

94 % polos e zeros

95 figure (2)

96 pzmap(G,'r'");

97 axis([-1 1 -0.0015 0.0015])

98 title('Polos e zeros de G'")

99

100 % Valor singular

101

102 figure (3)

103 sigma (G, 'r")

104 title('Valor singular de G')

05

06

107 %% Definicao de matrizes Q e R simples e amplificadas

108

9 Q = [1

110 0

111 0
0
1

o B O O

112

113 R = [
114 01
115

~.

— O O O = O

~.

116 %Matrizes Q e R amplificadas

117 Q_amp = [3000 0 0 O;
118 0 1000 0 0O;
119 0 01 0;
120 000 17;
121 R_amp = [1 O;

122 0 11;

123

124

125 %% Controlador LQR / novo estado de espacos e nova funcao de
transferencia

126

127 K_lgr = 1lgr(A,B,Q,R);

128 A_lgr = A - BxK_1lqgr;

129 sys_mimo_lgqr = ss(A_lq9qr,B,C,D, 'statename', states, 'inputname', inputs,
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130 'outputname',outputs);

131 G_lgr = tf(sys_mimo_lqgr);

132

133

134 %% Figuras resposta ao degrau modelo LQR
L35

136 figure (4)

137 title('Resposta ao degrau de G_LQOR")
138 subplot (2,2,1), step(G_lgr(l,1))

139 grid on

140 subplot (2,2,3), step(G_lgr(2,1))

141 grid on

142 subplot (2,2,2), step(G_lgr(l,2))

143 grid on

144 subplot (2,2,4), step(G_lgr(2,2))

145 grid on

146
147 %% Controlador LQOR amplificado
148

1499 K _lgr_amp = 1lgr (A,B,Q_amp,R_amp);

150 A_lgr_amp = A — BxK_lqgr_amp;

151 sys_mimo_lqgr_amp =
ss(A_lgr_amp,B,C,D, 'statename', states, 'inputname', inputs,

152 'outputname', outputs);

153 G_lgr_amp = tf(sys_mimo_lgr_amp);

154

155

156 %% Figuras resposta ao degrau modelo LQR amplificado - problema de
rscale

157

158 figure (5)

159 title('Resposta ao degrau de G_LQR _Amplificado')
160 subplot (2,2,1), step(G_lgr_amp(l,1))
161 grid on

162 subplot (2,2,3), step(G_lgr_amp(2,1))
163 grid on

164 subplot (2,2,2), step(G_lgr_amp(l,2))
165 grid on

166 subplot (2,2,4), step(G_lgr_amp(2,2))
67

168

169 %% Resolvendo o problema de rscale?2
170

171 K_new = rscale2(A,B,C,D,K_lgr_amp);
172 B_amp = B*K_new;

173 sys_mimo_lqgr_amp_final =

ss(A_lgr_amp,B_amp,C,D, 'statename', states, "inputname', inputs,
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174 'outputname', outputs);

175 G_lgr_amp_final = tf(sys_mimo_lgr_amp_final);

176

L7

178 %% Figuras resposta ao degrau modelo LQR amplificado - problema de
rscale resolvido

179

180 figure (6)

181 title('Resposta ao degrau de G_LQR _Amplificado')
182 subplot(2,2,1), step(G_lgr_amp_final(1l,1)

183 subplot (2,2, 3) ( (2,1)

184 subplot(2,2,2), step(G_lgr_amp_final(1l,2)
185 subplot (2,2,4) ( (2,2)
186

187

, step(G_lgr_amp_final

)
)
)
)

, step(G_lgr_amp_final

188 %% Comparacao de figuras de alocacao de polos e valores singulares
dos 3 sistemas

189

190 figure (7)

191 pzmap (sys_mimo, 'r')

192 hold on

193 pzmap (sys_mimo_lgr, 'g')

194 hold on

195 pzmap (sys_mimo_lqgr_amp_final, 'b')

196 title('Alocacao de polos de G, Glgr e GlgrAmp')

197 legend('G', 'G_LOR', 'G_LOR_Amp'")

198

199 %Figura valores singulares

00 figure (8)

P01 sigma (sys_mimo, 'r')

02 hold on

P03 sigma (sys_mimo_lqgr, '

P04 hold on

g')

P05 sigma (sys_mimo_lqgr_amp_final, 'b')

P06 title('sigma (G), sigma(Glgr) e sigma (GlgrAmp')
07 legend('G', 'G_LOR', 'G_LOR_Amp')

P08

P09

D10 000000000

P11 %% Filtro de Kalman e sistema aumentado

D12 $2$%222222%2222229909

P13
P14 %% Sistema aumentado com disturbios e ruido
P15 Vd = .0lxeye(size(A,2)); S%disturbios iguais para as duas variaveis

de estado (disturbance covariance)

P16 Vn
P17 C2

.0lxeye(size (B, 2)); %noise covariance
[1 0 0 0;
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P18 00 0 0];

219

P20 D = zeros(size(C2,1),size(B,2));
P21

P22 %% Construindo o filtro de Kalman

p23 % [Kf,P,E] = lge(A,Vd,C,Vd,Vn); %design Kalman filter
p24 Kf = (lgr(A',C2',Vd,Vn))'; %Possible to design with "LOR" code
P25

P26 sysKF = ss(A-KfxC2, [B Kf],eye(4),0+[B Kf]) %Kalman filter

p27

P28 clc

P20 $%5333%5%533%5%5533%55535%55535%5%5535%5553%5%5535%5%5555%5%5535%5%5%5%3%%%
OO0OO0OO0OO0OO0OO0OOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOO

P30 %% Calculo da evolucao temporal do controlador LOR simples

P31

P32 %Evolucao de parametros com o tempo (LQR) - Aproximacao V-bar
P33 tspan = 0:.1:200;

P34 %yO_vbar = [11.175 0.305 1.27 -2.05];

P35 yO0_vbar = [11.425 0.505 1.34 -2.15];

P36 [t,y] = oded5 (@ (t,y)mimo_RVbar (y,-K_lgrxy),tspan,y0_vbar);

P37

P38 %Conjunto 1 de vetores auxiliares para representacao de forca dos
atuadores

P39 aux_1 = zeros (2, length(tspan));

P40 aux_1 = -K_lqgrxy';
P41 aux_2 = aux_1"';

P42

P43

P44 %% Movimento em conjunto em RV-bar com LQR - Aproximacao V-bar

P45 figure (9)

P46 plot(y(:,1),y(:,2),'c")

P47 grid on

P48 title ('Manobra de rendezvous em RV-bar com controlador LQR simples')

P49 xlabel ('V-bar (m)")

P50 ylabel ('"R-bar (m)")

P51

b5 225992999900 00900000009900000

P53 %% Calculo da evolucao de parametros com o tempo do controlador
LOR_amplificado - Aproximacao V-bar

P54

P55 tspan_2 = 0:0.01:30;

P56 [t_2,y_2] =
oded5 (Q(t_2,y_2)mimo_RVbar (y_2,-K_lgr_amp=*y_2),tspan_2,y0_vbar);

R57

P58 SConjunto 2 de vetores auxiliares para representacao de forca dos
atuadores

P59 aux_3 = zeros (2, length(tspan_2));

P60 aux_3 = -K_lgr_ampx*y_2"';
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P61 aux_4 = aux_3';

P62

P63 %% JUNCAO APROXIMACAO V-BAR COM LOR SIMPLES E AMPLIFICADO
P64

P65 % Posicao LOR simples

P66 figure (10)

P67 subplot (3,2,1)

P68 plot(t,y(:,1),'b")

P69 hold on

P70 plot (t,y(:,2),'r")

P71 axis ([0 200 -25 2517)

P72 title('x(t) e z(t) com LOR'")
P73 xlabel ('tempo (s) ")

P74 ylabel ('Posicao (m) ')

P75 legend('Posicao x', 'Posi o z'")
P76 grid on

R77

P78 % Velocidade LQR simples

R79 subplot (3,2, 3)

P8O0 plot (t,y(:,3),'b")

P81 hold on

P82 plot(t,y(:,4),'r")

P83 axis ([0 200 -3 31)

P84 title('Vx(t) e Vz(t) com LOR'")
P85 xlabel ('tempo (s) ')

P86 ylabel ('Velocidade (m/s)')

P87 legend('Velocidade x', 'Velocidade z')
P88 grid on

P89

P90 % Forca LOR simples

P91 subplot (3,2,5)

P92 plot (t,aux_2(:,1), 'b")

P93 hold on

P94 plot (t,aux_2(:,2), 'r")

P95 axis ([0 200 -60 6017)

P96 title('Forca controlador LOR'")
P97 xlabel ('tempo (s) ")

P98 vylabel ('Forca (N)")

P99 legend('atuador x', 'atuador z')
B00 grid on

301

B02 % Posicao LQR amplificado

B03 subplot (3,2,2)

B04 plot(t_2,y_2(:,1),'b")

B05 hold on

BO6 plot(t_2,y_2(:,2),'r")

BO7 axis ([0 30 -5 15])
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308
809
310
811
312
313
B14
B15
316
B17
318
819
820
B21
322
323
B24
325
326
B27
328
329
830
831
332
B33
B34
B35
336
B37
B38
B39
340
B41
B42
343
344
345
346
347
B48
349
850
351

352
353

title('x(t) e z(t) com LOR Amplificado')
xlabel ("tempo (s)")

ylabel ('Posicao (m) ")

legend('Posicao x', 'Posicao z')

grid on

% Velocidade LQR amplificado

subplot (3,2, 4)

plot(t_2,y_2(:,3),'b")

hold on

plot(t_2,y_2(:,4),'c")

axis ([0 30 -3 41)

title('Vx(t) e Vz(t) com LQOR Amplificado')
xlabel ("tempo (s)")

ylabel ('Velocidade (m/s) ')

legend ('Velocidade x', 'Velocidade z')
grid on

% Forca LOR amplificado

subplot (3,2, 6)

plot(t_2,aux_4(:,1), 'b'")

hold on

plot (t_2,aux_4(:,2), 'r'")

axis ([0 30 -1100 11007)

title('Forca controlador LQR Amplificado')
xlabel ('tempo (s) ')

ylabel ('Forca (N)")

legend ('atuador x', 'atuador z'")

grid on

%% Movimento em conjunto em RV-bar com LQR Amplificado

- Aproximacao V-bar

figure (11)

plot(y_2(:,1),y_2(:,2), 'b")

grid on

title('Manobra de rendezvous em RV-bar com controlador LQR amplificado')
xlabel ('V-bar (m)")

ylabel ('"R-bar (m)"')

%% Calculo da Evolucao de parametros com o tempo (LQR) - Aproximacao

R-bar

tspan_3 = 0:.1:200;
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B854 yO_rbar = [0.35; 16.235; 3.95; -4.22];

356

B57 %Conjunto 3 de vetores auxiliares para representacao de forca dos

atuadores
B58 aux_5 = zeros (2, length(tspan_3));
B59 aux_5 = -K_lqgrxy_3';
B60 aux_6 = aux_b';
B61
362

B63 %% Movimento em conjunto em RV-bar com LQR - Aproximacao R-bar
364

B65 figure (12)

866 plot (y_3(:,1),y_3(:,2))

B67 title ('Manobra de rendezvous com controlador LQR'")

B68 xlabel ('V-bar (m)"')

B69 ylabel ('R-bar (m)")

B70 grid on
871

872

h73 229200000 s0
B74 %% Calculo da Evolu o de parametros com o tempo (LQOR_amplificado)
— Aproximacao R-bar

B75

B76 tspan_4 = 0:0.01:30;

B77 [t_4,vy_4] =

oded5 (@ (t_4,y_4)mimo_RVbar (y_4,-K_lgr_amp=*y_4),tspan_4,y0_rbar);
878

B79 %Conjunto 3 de vetores auxiliares para representacao de for a dos
atuadores

B80 aux_7 = zeros (2, length(tspan_4));

B81 aux_7 = -K_lgr_ampx*y_4"';
B82 aux_8 = aux_7"';
883

B84 %% JUNCAO APROXIMA O R-BAR COM LQR SIMPLES E AMPLIFICADO
B85

B86 % Posicao LQR simples

B87 figure (13)

B88 subplot (3,2,1)

B89 plot(t_3,y_3(:,1),'b")

B90 hold on

B91 plot (t_3,y_3(:,2),'r")

892 axis ([0 200 -30 401])

B93 title('x(t) e z(t) com LOR")
B94 xlabel ('tempo (s)'")

B95 ylabel('Posi o (m)")

B96 legend('Posi o x', '"Posi o z")

B55 [t_3,y_3] = 0ded5(Q@(t_3,y_3)mimo_RVbar(y_3,-K_lgrxy_3),tspan_3,y0_rbar);
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B97 grid on

398

B99 % Velocidade LQR simples

100 subplot (3,2, 3)

101 plot(t_3,y_3(:,3),'d")

102 hold on

103 plot(t_3,v_3(:,4),'r")

104 title('Vx(t) e Vz(t) com LOR")
105 xlabel ('tempo (s) ')

106 ylabel ('Velocidade (m/s)')

107 legend('Velocidade x', 'Velocidade z'")
108 grid on

109

110 % Forca LOR simples

111 subplot (3,2,5)

112 plot (t_3,aux_6(:,1), 'b")

113 hold on

n14 plot (t_3,aux_6(:,2), 'r'")

115 axis ([0 200 -120 12017)

16 title('For a controlador LQR')
117 xlabel ('tempo (s) ")

118 ylabel ('For a (N)")

119 legend('atuador x', 'atuador z')
120 grid on

121

H22 % Posicao LQR amplificado

123 subplot (3,2,2)

124 plot(t_4,y_4(:,1),'b")

125 hold on

126 plot(t_4,y_4(:,2),'c")
27 axis ([0 30 -5 207)
128 title('x(t) e z(t

) com LQR Amplificado')
129 xlabel ('tempo (s)'
130 ylabel('"Posi o (m)")

131 legend('Posi o x', '"Posi o z'")

132 grid on

133

134 % Velocidade LQR amplificado

135 subplot (3,2,4)

136 plot (t_4,y_4(:,3),'b")

137 hold on

138 plot(t_4,y_4(:,4),'c")

39 title('Vx(t) e Vz(t) com LQOR Amplificado')
140 xlabel ('tempo (s) ")

141 ylabel ('Velocidade (m/s) ")

na2 legend('Velocidade x', 'Velocidade z'")

143 grid on
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144

Ha5 % Forca LOR amplificado

146 subplot (3,2,6)

147 plot (t_4,aux_8(:,1), 'b'")

148 hold on

na9 plot (t_4,aux_8(:,2), 'r'")

150 axis ([0 30 =900 7001)

151 title('For a controlador LOR Amplificado')
152 xlabel ('tempo (s) ')

153 ylabel ('"For a (N)")

154 legend('atuador x', 'atuador z')

n55 grid on

156

157

158

159 %% Movimento em conjunto em RV-bar com LQR Amplificado - Aproximacao
R-bar

160

61 figure (14)

w62 plot(y_4(:,1),y_4(:,2), 'r'")

163 grid on

64 title ('Manobra de rendezvous em R-bar com controlador LQR amplificado')
65 xlabel ('V-bar (m)")

166 ylabel ('R-bar (m)")

167

168

169

170 9990900090000 000000000090009000000000090009000000000000000000 0
O O0OO0OO0OO0OO0OO0OOOOOOOOOOOOOOOODOOOODOOOODODOOOODOOOODOOOODOOOODOOOODOOO©O

171 %% Informacoes dos ganhos em Hbar

n72 9999000900090 00900000900009000900000000090009000000000000000000 0
OO0OO0O0OOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOOO™©

173

u74 K_lgr_hbar = [0.9995 26.47021;

urs SK_lgr_amp_hbar = [44.7209 176.9339];

n76 K_lgr_amp_hbar = [54.7718 195.8092];

w77

178 %Resolucao de EDO's para o caso LOR em movimento Hbar
n79 tspan_3d_1 = 0:.1:200;
80 %$yO0_hbar = [5.175; 3.1];
481 yO0_hbar = [6.235; 4.65];
182 [t_hbar_1,y_hbar_1] =
oded5 (@ (t_hbar_1,y_hbar 1)siso_Hbar (y_hbar_1,-K _lqgr_hbarxy_ hbar_1),
183 tspan_3d_1,y0_hbar);
184
185 %$Resolucao de EDO's para o caso LQR Amplificado em movimento Hbar
186 tspan_3d_2 = 0:0.01:30;
ug7 [t_hbar_ 2,y_hbar 2] =

oded5 (@ (t_hbar_2,y_hbar 2)siso_Hbar (y_hbar_2,-K_lqgr_amp_hbarxy_hbar_2)

4
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tspan_3d_2,y0_hbar);

%% Grafico 3D - Aproximacao V-bar

%$Manobra de rendezvous 3D com LQR - Vbar
figure (15)
plot3(y(:,1), y_hbar_1(:,1), vy(:,2), 'r'")

title ('Manobra de rendezvous 3D com LQR - Vbar')

xlabel = ('V-bar(m)")

ylabel = ('H-bar(m)")

zlabel = ('R-bar (m)")

grid on

%% Manobra de rendezvous 3D com LQR Amplificado - Vbar
figure (16)

plot3(y_2(:,1), y_hbar_2(:,1), yv_2(:,2), 'b'")

$title ('Manobra 3D de rendezvous - Aproxima o Vbar')
title('Manobra 3D de rendezvous com LQR amplificado - Vbar')
xlabel = ('V-bar(m)")

ylabel = ('H-bar(m)")

zlabel = ('R-bar (m)")

grid on

%% Grafico 3D - Aproximacao R-bar

figure (17)

$Manobra de rendezvous 3D com LQOR - Rbar

plot3(y_3(:,1), y_hbar_1(:,1), yv_3(:,2))

title ('Manobra de rendezvous 3D com LQR - Rbar')
xlabel = ('V-bar(m)")

ylabel = ('H-bar(m)")

zlabel = ('R-bar (m)'")

grid on

%% Manobra de rendezvous 3D com LQR Amplificado - Rbar
figure (18)

plot3(y_4(:,1), y_hbar_2(:,1), yv_4(:,2),'c")

title('Manobra de rendezvous 3D com LQR Amplificado - Rbar')
xlabel = ('V-bar(m)")

ylabel = ('H-bar(m)")

zlabel ('"R-bar (m) ")

grid on
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