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Abstract. Os satélites artificiais sdo sistemas roboticos extremamente complexos e caros, em-
pregados em aplicagoes cientificas, militares e de comunicagdo. O controle de atitude para este
sistema é responsdvel por assegurar que o objeto espacial se encontre na posi¢do, velocidade
e trajetoria corretas, estabilizando o veiculo espacial e o orientando nas direcoes desejadas
durante a missdo, independente de perturbacées externas nele atuantes. E importante que o
projeto do controlador seja desenvolvido visando atender aos requisitos de funcionamento do
satélite e seja capaz de lidar com as diversas restricdes presentes no sistema, caso contrdario
podem ocorrer falhas ou funcionamento inadequado do sistema. Neste contexto, o presente
trabalho tem como por objetivo desenvolver um controlador preditivo baseado em modelo para
o controle de atitude de um satélite artificial e, por conseguinte, validar a estratégia de con-
trole em ambiente de simulacdo. A escolha deste controlador foi baseada na sua flexibilidade,
relativa facilidade de aplicagdo de uma solugdo otima, e principalmente, por sua capacidade
de lidar com restrigdes inerentes ao sistema de maneira explicita. Os resultados obtidos em
simulagdo sao comparados com outras estratégias de controle e mostram a eficiéncia do contro-
lador proposto para rastreamento de trajetoria em sistemas de controle de atitude de satélites.
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Projeto de controlador preditivo baseado em modelo para sistemas de controle de atitude de satélites artificiais.

1 INTRODUCAO

O Subsistema de Controle e Determinacao de Atitude (ADCS) € crucial para cada missao de
satélite. O ADCS desempenha um papel fundamental, uma vez que deve fornecer informagdes
de atitude do satélite bem como estabilizar o mesmo (Lin and Juang, 2014). Embora a neces-
sidade do controle de atitude varie para diferentes missoes, ele esta presente em quase todos 0s
satélites em Orbita. Por muitas razdes, a atitude de satélites determina diretamente o resultado
das missdes (Chen and Wu, 2010). Por exemplo, os satélites devem ser orientados corretamente
para que sua antena seja direcionada de maneira a conseguir se comunicar com a terra. Além
disso, a fim de produzir energia suficiente para seu funcionamento € desejavel orientar as faces
de seus painéis solares em direcao ao sol.

Nos tltimos anos, a pesquisa sobre controle de atitude de satélites tem se tornado o foco
de varias pesquisas (Li et al., 2014). Neste tema abordagens de controle linear robusto (Han et
al., 2011), controle nio linear (Lo and Shen, 1995), sliding-mode control (Guan et al., 2005) e
controle adaptativo (Xiao et al., 2011) foram desenvolvidas.

Hoje o controle preditivo baseado em modelos (MPC) lineares e ndo lineares é umas das
técnicas avancadas mais promissoras para lidar com sistemas multivaridveis com restri¢oes (Si-
mon, 2014). A abordagem MPC usa a solu¢@o online de um problema de otimizagdo numérica,
gerando planos de a¢des futuras (Richards, 2004).

Neste contexto, pode-se considerar o uso da estratégia MPC para controle de atitude de
satélites. Na verdade, o MPC se tornou bastante popular principalmente em aplicacdes indus-
triais devido a sua flexibilidade, relativa facilidade de implementacdo, sua capacidade de lidar
com restricdes operacionais de maneira explicita (Mayne et. al., 2000), lidando com modelos
multivaridveis e nao lineares (Alamir, 2013). Contribuicdes na literatura utilizando o controla-
dor MPC aplicado ao controle de atitude de satélites podem ser encontrados em (Hegrenaes et
al., 2005; Chen and Wu, 2010; Pirouzmand and Ghahramani, 2013; Bai et al., 2013; Li et al.,
2014).

Neste trabalho, € apresentado um estudo preliminar da aplicacdo do controlador MPC na
sua formulacdo em espaco de estados utilizando restricdes das varidveis de estado, dos atuadores
e da taxa de variacdo dos atuadores para a plataforma de teste de satélites apresentada em
(Gonzales, 2009). As simulacdes executadas irdao utilizar o controlador MPC linearizado para
controlar o modelo ndo linear da plataforma. O resultado destas simulacdes avaliard a eficiéncia
do controlador proposto. Além disso, € apresentado um estudo comparativo de desempenho
entre o controlador MPC e o controlador LQR desenvolvido por (Gonzales, 2009).

O artigo esta organizado da seguinte maneira. Na secdo 2 a plataforma de testes de satélites
e seu modelo dindmico sdo descritos. Na secdo 3 € apresentada a formulagdo do controle pre-
ditivo. Na secdo 4 € desenvolvido o controlador MPC linear. Na secdo 5 serdo apresentados os
resultados das simulagdes. As conclusdes serdo apresentadas na secao 6.

2 MODELO DO SISTEMA

O objeto de estudo deste trabalho € a plataforma de testes de satélite representada na Fig. 1.
Como pode ser visto, o simulador € uma mesa giratéria de trés eixos suportada por um mancal
esférico. O uso do mancal esférico € necessario para simular as condicdes em que € desejado
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controle de atitude em trés eixos de rotacdo. Em contrapartida possui a limitacao de permitir a
rotacdo completa em apenas um dos eixos.

A plataforma pode acomodar vérios componentes de satélites; como sensores, atuadores,
computadores e suas interfaces. Um dos principais aspectos que tem faltado tipicamente na area
de controle de atitude de satélites € a validagdo experimental dos resultados tedricos. A grande
dificuldade em implementar leis de controle para espagonaves deve-se ao fato de que simular
ambientes de gravidade zero, livres de torques nao € facil. (Tsiotras et. al, 2003).

Nesta plataforma os elementos responsdveis por manter a orientacdo desejada sao as rodas
de reacdo. A roda de rea¢do € um motor ligado a um volante de alta inércia que € livre para girar
ao longo de um eixo fixo da espaconave (Votel and Sinclair, 2012). Ela utiliza o principio da
conservacao do momento angular, que afirma que um sistema sem a a¢do de torques externos, a
quantidade de momento angular € conservada. Quando o motor comeca a girar, induzindo uma
velocidade na roda de reacdo, surge um torque de mesma intensidade e direcdo oposta que €
aplicado a plataforma. Neste trabalho nao considera-se a modelagem dos motores das rodas de
reacao.

O sistema de referéncia inercial F;(iy,is,43) estd localizado no centro do mancal esférico,
considerado como o centro de rotacdo do simulador. O sistema de referéncia do corpo Fy
¢ considerado como tendo o mesmo centro, variando-se apenas a orientacdo do mesmo com
relacdo ao sistema inercial. Além disso, considera-se também que o sistema de referéncia do
corpo esté orientado conforme os eixos principais de inércia da mesa giratoria.

Figura 1: Mesa giratoria de trés eixos.

Denomina-se atitude do simulador a orientacao relativa entre o sistema de referéncia iner-
cial F; e o sistema de referéncia do corpo F}, fixo a mesa giratoria. Para descrever a orientagao
de [}, com relacdo a Fi, utiliza-se os angulos de euler na sequéncia de rotagdes 3-2-1, ou seja,
partindo-se de F; para se chegar a F3, o eixo 3 devera ser rotacionado de um angulo 6;, o eixo
2 deverd ser rotacionado de um angulo 6, e o eixo 1 devera ser rotacionado de um angulo 6.

As equagdes que governam o comportamento dindmico da plataforma foram obtidos de
(Gonzales, 2009). Para um desenvolvimento completo consultar (Gonzales, 2009). A modela-
gem do sistema € obtida a partir do teorema de Euler para o momento angular:
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h—7 (1)

. g
Onde ? € a somatdria dos torques externos ao redor do centro de massa e h € o momento
angular ao redor do centro de massa. Utilizando a notagdo de (Hughes, 1980):

% A ~ ~
h = ?ﬁ —|— Iw(Ql + (JJl)bl —|— [w(QQ —|— (,UQ)bQ + [w(Qg —|— w;;)bg (2)
Onde I = diag(Iy1, I29, I33) € o tensor de inércia do simulador e I11, Iy e I33 sdo os
momentos de inércia em torno dos eixos i1, is € i3, respectivamente. W é a velocidade angular

de Fy com relagdo a F;. Utilizando os termos I, = diag(l,, I, I,) chamado tensor de inércia

das rodas de reacdo, todos iguais a I, e 2 = (Q; Qs €3), que representa a velocidade
angular das rodas de reacao nos seus respectivos eixos, a equacao pode ser reescrita como:

N=T13+I(0+ ) 3)

Diferenciando a eq. (3) utilizando a regra de (Hughes, 1980) e considerando 7 = 0 chega-
se na expressao:

w=(I+ L) [~w*(I + L,)w — "I, — 1,9 4)

Onde w” € a chamada matriz skew-symmetric, definida:

0 —Ws W9
w' = w3 0 —Ww1 (5)
—W9 0% 0

Onde w1, we, w3 s@o as velocidades angulares de Fj, com relagdo a F;. A atitude do simu-
lador como func¢do da velocidade angular utilizando a sequéncia de rota¢do de angulos de euler
3-2-1 é dada por:

6, 0 sin(03)/cos(0z) cos(03)/cos(0s) wq
6] = |0 cos(03) —sin(63) ) (6)
05 1 sin(03)sin(0s)/cos(02) cos(b3)sin(0z)/cos(02)| |ws

As variaveis 61, 6, e 03 sdo os angulos que descrevem a atitude do simulador como a

orientagdo relativa entre o referencial inercial F; e a referéncia fixada ao corpo Fj. A partir das
equagdes (4) e (6) busca-se representar o sistema no modelo em espaco de estados:
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T = Ax + Bu

7
y=Cx+ Du ™

Onde o vetor de estados é definido como z = (8, 6, 03 w; ws ws3)! e o vetor de en-
trada € definido como © = (Ql Qg Qg)T, onde Ql , QQ e Qg sdo as aceleracdes das rodas de
reacdo. Como indicado em (Gonzales, 2009) assume-se que todos os estados do sistema sao
observaveis, logo a matriz de saida pode ser escrita como a matriz identidade C' = g4 € a
matriz de transmissao direta D visto que o sistema nao possui alimentacao direta de entrada €
igual a zero, entdo D = Ogxs.

Definindo-se a matriz de estados A:

sin(63) cos(63)
000 0 cos(62) cos(62)
000 0 cos(f3) — sin(63)
00 0 1 sin(63) sin(f2) cos(63) sin(f2)
cos(6) cos(62
A= 00 0 0 (1220-)3(12393) (133w2(+1)w92) (8)
(Ii+1w) (I1+1w)
(—iws+1,03) (I3zw1—1,01)
000 (1}223+Iw) : 0 3(3[2;+Iw)
(I11w2—1,Q2) (=I2ow1+1,)
-O 00 (I334+1w) (I33+1s) 0 A

E importante notar que a matriz A nio é constante pois depende das velocidades das trés
rodas de reacdo {2q, {29, {23, que por sua vez sdo varidveis no tempo. A matriz B é constante e
pode ser definida como:

0 0 0
0 0 0
0 0 0
B= )
I,
I +1w 0 0
0 IZinLu 0
—_I,
L 0 0 13341,

3 FORMULACAO DO CONTROLE PREDITIVO

A estratégia MPC consiste em resolver um problema de otimizacdo de horizonte deslizante,
onde a solugao € reiterada a cada periodo de amostragem baseado em informacdes de feedback
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do sensor (Camacho and Bordons, 1999). Basicamente, os elementos necessdrios para definir
adequadamente a formulacdo do controlador MPC sdo: a funcdo custo e as restricdes. Neste
trabalho, utiliza-se a formula¢do do controlador preditivo presente em (Alamir, 2013). Para
mais detalhes o leitor devera consultar o trabalho originial.

Inicialmente considera-se o modelo da planta descrito utilizando o modelo em espaco de
estados discreto.

x(k+1) = Az(k) + Bu(k) (10)

onde x(k) € R™ € o vetor de estados e n a ordem do sistema. As matrizes A € R"*"
e B € R"*"™ sdo constantes e descrevem a dinimica do sistema. O vetor u(k) € R™ das
entradas de controle e n,, 0 nimero de entradas do sistema. O mapa de predi¢cao com horizonte
n pode ser obtido calculando-se a sequéncia N de futuras agdes, onde N é chamado de horizonte
de predi¢do. A sequéncia de entradas futuras € dada por:

a(k) = (uwk) u(k+1).. . uk+N-1)" e RNm™ (11)

O mapa de predi¢do com horizonte n permite predizer para cada sequéncia (k) de agdes
futuras, a trajetéria de futuros estados Z(k|u(k)) dado o estado inicial x(k). Onde,

(k)= (x(k+1) z(k+2)...z2(k+N-1)" eRV" (12)

Para sistemas lineares invariantes no tempo (LTI) pode-se obter uma expressao geral para
z(k) a partir das matrizes A e B da eq. (10), para uma determinada sequéncia u de agdes
futuras.

P(k) = (®r... dn)" (k) + (Uy ... Uy)" 4 (13)

Em que as matrizes ®; and ¥,(7 € 1, ..., N) sdo definidas:

7

. . T
O, = A1 W= [A7'B,.., AB, B] (H&’“N) L) H(”’N)> (14)

(n,N)

Onde II; ¢ chamada de matriz de selecdo, definida como:

N
~—_—— ~—_———
(i-1) termos (N-i) termos
CILAMCE 2016
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A funcido custo a ser minimizada correspondente a uma sequéncia u de acdes futuras, dado
o estado atual (k) e a trajet6ria de saida desejada §¢ definida no horizonte de predigdo [k, k+N]
¢ definida como:

J(az(k), 5 (k Zuw+z — ik + 1) ||Q+Zr|n<"“’ —ull3, (16)

=1

O primeiro termo da eq. (16) representa a penalizacdo referente as saidas reguladas e
o segundo termo representa a penalizacdo do vetor de controle u. Onde @), € R™" " € a
matriz de ponderacao simétrica quadrada utilizada para penalizar o erro de rastreamento e n,
representa o nimero de estados regulados. A matriz (),, € R™*™ ¢ a matriz definida positiva
de penaliza¢do do comando 1. O vetor 7, := (y,(k +1)...y,.(k + N))T representa o vetor de
saida em torno do qual o comando deve estabilizar-se em regime estaciondrio. Onde y, é

y, = C,x € R™ (17)

A matriz C, € R™*" define quais estados serdo regulados. O vetor §¢(k) := (y4(k +
1)...y4(k + N)) é definido como a trajetéria de referéncia e u¢ é definido como um valor fixo
de entrada. A equacgdo (16) pode ser colocada na forma de uma fun¢do quadratica padrao na
varidvel de decisdo u, juntamente com as seguintes defini¢des:

J@|z(k), §(k),u?) = %NTHQ + [Fix(k) + Fagt + Fsu)"a + Cte (18)
N
H =2 [W]CTQ,CW; + (") TQ, (1"™)] (19)
=1
N
Fy =2 [0/ CrQ,C, o] (20)
=1
N
Fy = =2 (U7 CrQ "] (21)
=1
N
Fy =2 [I™Y)7Q,) (22)

=1

O valor Cte na eq. (18) ndo envolve nenhum termo que possa ser influénciado pela escolha
da sequéncia u.

Chamam-se saidas restritas as varidveis que possuem restrigdes a serem respeitadas. As
restricdes podem ser de trés tipos: restri¢des de estados, varidvel de comando e variacdo da taxa
de comando. Para sistemas LTI estas saidas sao definidas através da matriz de restricoes C.,
mais precisamente:
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Yo := Cex + D.u (23)

E deve obedecer a seguinte inequalidade y™" < y. < 3™, Onde y™", ym=® € Rm

(&
sdo limites dados. Nota-se que devido ao horizonte de predi¢ao a inequalidade acima deve ser

calculada para todos os instantes k + i parai € {1, ..., N}. Isto é:

Yo' < yo(k +14) = Cea(k + ) + Dou(k +i — 1) < y'™* (24)

Que pode ser escrita como:

+C, 0, + DI —C,P, ymaz
+C Wy + DTN X e
N oo les M ak) + | (25)
—C, 0, — D JI{™ +C,P, —gymin
—C,Uy — DI +C.Dy —y"

O conjunto de restri¢des relacionadas a variacao da variavel de controle u pode ser expressa
da seguinte maneira:

Vi€ {1, N} 6™ <ulk+i) —u(k+i—1) < (26)

Que pode ser escrita como:

+4I O O ... O 0O +1 J-ymazr
-I 4T O ... O O (0) 4 gmaz
O 0 O ... - 41| _ 0) J-gmazr
u < u(k — 1)+ ‘ 27
-I O O ... O O —I —mn
+4I -T O ... O O 0) —min
O 0O O O +I -1 0) —ymin
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Considerando as restricdes de comando, ou seja, aquelas ligadas aos atuadores.

Vie {1,..,N} u™ <wu(k+i+1)<um™” (28)

min

Onde os vetores ™", u™** € R™ sdo limites dados que dependem do atuador. A equagdo
(28) pode ser reescrita como:

<a<| | eRNm™ (29)

max

Para completo desenvolvimento do controlador preditivo linear é necessario obter a linearizacao
da matriz A através do Jacobiano calculado em um ponto de operagdo (xg, ug) a ser definido. O
jacobiano € definido como:

Oh 9h oh
o1 Oxa T Oxe
Of 9f2 Of2
axj . . .
9fs  9fe Ofs
oz Oxro °°°  Ozg

O ponto operacional escolhido para o cédlculo da matriz linear é aquele para pequenas
excursdoes em torno da origem, ou seja, pequenas variacoes de angulo, velocidade angular e
aceleragdo. Este ponto de operacdo € o mesmo escolhido em (Gonzales, 2009). Calculando-se
0 jacobiano da eq. (8) no ponto de operagdo xg = (01, 05,03, w1, ws, w3) = (0,0,0,0,0,0) e
uy = (1,94, 93) = (0,0, 0), logo a matriz A linearizada é dada por:

A= (31)

CILAMCE 2016
Proceedings of the XXXVII Iberian Latin-American Congress on Computational Methods in Engineering
Suzana Moreira Avila (Editor), ABMEC, Braslia, DF, Brazil, November 6-9, 2016



Projeto de controlador preditivo baseado em modelo para sistemas de controle de atitude de satélites artificiais.

4 RESULTADO DAS SIMULACOES

Neste secao serdo apresentados os resultados obtidos através das simulagdes para comparar
a perfomance do controlador preditivo linear desenvolvido neste trabalho e o controlador LQR
(Linear-Quadratic Regulator) proposto por (Gonzales, 2009). As simulagdes foram feitas no
Simulink utilizando-se o Matlab® R2013a. O periodo de amostragem utilizado em todas as
simulacdes foi de 100ms com um horizonte de predi¢ao N = 40. O problema de programacao
quadratica foi resolvido utilizando a funcao quadprog fornecida pelo Matlab.

Na simulacdes deseja-se ponderar as posi¢oes angulares 6, , 0, e 3 uma vez que sdo impor-
tantes para o controle de orientacao da plataforma de testes de satélites. Os termos da matriz de
penalizacdo dos estados ), € R™ " s30: n, = 3e Q, = diag(l x 10,1 x 10,1 x 10%). Os
termos da matriz de penalizacdo de comando (), € R™*"* uma vez que o sistema apresenta
trés entradas, sdo n, = 3 e (), = I343. Restringindo-se apenas os estados 6, , 6 e 03, a matriz
de restri¢do C,. é dada por:

100000
C,=10 10000 (32)
001000

O conjunto de valores associados as restri¢des utilizadas nas simulac¢des estdo colocadas na
tabela 1.

Tabela 1: Restricoes de estado e variaveis de comando.

Parametros Valores
01 (rad) [—%, +%}
Ox(rad)  [—1%F, +12]
Os(rad)  [—1% +12]
u(™t) [—1.5,+1.5]
5( ety [—50, 4+-50]

Os valores correspondentes as restricdes de 6y, 65 e 03 foram escolhidos de maneira que
os angulos ndo tenham grandes variagdes de amplitude, para que o controlador opere na faixa
de linearizacdo definida na secdo anterior. Outra restricdo que poderia ser tratada € aquela
relacionada a proria bancada de testes que ndo permite rotagdes superiores a 90° em relacao
a0s €ixos iy € 7. As restricdes dos atuadores u™" e u™** delimitam o intervalo de aceleracdes
as quais as rodas de reacdo podem fornecer. Os parAmetros 6™ e §™? limitam a variac¢do da
varidvel de comando u em relacdo ao tempo. As restricdes dos atuadores e a taxa de variagao
dos atuadores sdo iguais para as trés rodas de reacao.

Os momentos de inércia da plataforma e das rodas de reagao estao indicados na tabela (2).
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Tabela 2: Momentos de Inércia

Parametros Valor
I, (Kg.m?) 1.17
I (K g.m?) 1.17
I33(Kg.m?) 2.13
I(Kgm?) 18x1073

O cenario utilizado nas simulacdes corresponde a entradas de referéncia para pequenos
angulos, para que os controladores operem na faixa linear. Os graficos serdo apresentados lado
a lado para efeito comparativo. A primeira simulagdo realizada ird fornecer como entrada ao
sistema uma entrada degrau para os seguintes valores de angulos 6; = 5°, 6, = 2°, 3 = —3°.
Na fig. 2 tem-se a resposta dos angulos de euler.

/\ 9 64
6 02 6 i b %
/ \ //\~/_\ S F L K / \ %
4 N\ /
/ 4
e /\\/’— e
o o
= s 2
= 2
< <
0
2+
4 2 \
-60 100 200 300 460 560 600 -40 16 2‘0 30 40 50
Tempo (s) Tempo (s)
(a) LQR (b) MPC

Figura 2: Evolucao dos angulos de euler para pequenos angulos.

Na fig. 3 a resposta das aceleragdes para entradas degrau.
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Figura 3: Evoluciao das aceleracées para pequenos angulos.
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Figura 4: Evolucao dos torques para pequenos angulos.

Na fig. 4 o valor dos torques fornecidos pelas rodas de reacdo. Os valores maximos e
minimos de torque, utilizados pelo controlador preditivo, foram obtidos através da seguinte
relacdo 7; = I,,9;. Considerandos os valores maximo e minimo da aceleracdo das rodas de
reago u™** = 1.57% e ™" = —1.5"% respectivamente, temos que o valor do torque maximo
é 7% = 2.7 x 1073 N.m e o torque minimo 7" = —2.7 x 1073 N.m.

Outro cendrio a ser analisado é aquele correspondente a aplicacdo de uma entrada degrau
filtrada y;(t), com o seguinte formato:

yi(t) = 0;(1 — e ) (33)

Onde 6; é a amplitude da referéncia correspondente a entrada degrau e X uma constante que
define a taxa de variacdo da exponencial. As simulac¢des aqui desenvolvidas utilizam K = %
Os valores de 6; sdo 5, 2 e —3 para os angulos de euler 6y, 6, e 03 respectivamente.

O objetivo desta simulagdo € obter uma melhor performance na resposta do sistema utili-
zando o controlador preditivo, modificando-se apenas o formato do sinal de entrada. Na fig. 5
tem-se a resposta dos angulos de euler e aceleracOes para entrada degrau filtrada.
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Figura 5: Evolucao dos dngulos de euler e aceleracoes para degrau filtrado.
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Na fig. 6 aresposta relativa aos torques gerados pelo sistema com entradas degrau filtradas.
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Figura 6: Evolucao dos torques para degrau filtrado.

4.1 Analise Comparativa

A tabela (3) apresenta uma comparacdo quantitativa entre os dois controladores desenvol-
vidos.

Tabela 3: Comparacao entre controladores

Caracteristicas MPC LQR
Overshoot (01, 05, 63) (%) (37,13.5,14) | (49.2,47, 35)
Tempo de Assentamento (61, 05, 65) (s) | (36, 12, 15) | (700, 370, 450)
Aceleragiio maxima (“%) 1.5 0.1
Aceleragdo minima (“4¢) -1.5 -0.17
Torque maximo (N.m) 2.70 x 1073 2.13 x 1073
Torque minimo (N.m) -2.70 x 1073 —3x 1073

Da tabela pode-se inferir que o tempo de assentamento e o overshoot para os angulos de eu-
ler com o controlador preditivo € inferior do que aquele obtido com o LQR. Os valores de torque
estdo préximos aos fornecidos pelo LQR. E importante destacar a capacidade do controlador
preditivo lidar com as restricdes impostas, permitindo uma maior flexibilidade na manipulagdo
das variaveis de controle pertencentes ao modelo em estudo, caracteristica essa que nao pode
ser alcangada diretamente com o LQR.

Na tabela (4) tem-se a comparagdo do controlador preditivo quando submetido a entrada
degrau e a entrada degrau filtrada.
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Tabela 4: Comparacio entre a entrada degrau e entrada degrau filtrada

Caracteristicas DEGRAU | DEGRAU FILTRADO
Overshoot (0, 05, 03) (%) (37,13.5, 14) (22.1,0,0)
Tempo de Assentamento (61,65, 63) (s) | (36, 12, 15) (30, 20, 20)
Aceleragdio méxima (“%%) 1.5 1.5
Aceleragdo minima (™4¢) -1.5 -1.5
Torque méximo (N.m) 2.70 x 1073 2.70 x 1073
Torque minimo (N.m) -2.70 x 1073 -2.70 x 1073

As mudancas ocasionadas pela entrada degrau filtrada impactam diretamente no valor re-
lacionado ao overshoot e tempo de assentamento. Pode-se perceber a diminui¢ao do overshoot
para os trés angulos de euler. O tempo de assentamento para o angulo 6, foi reduzido, mas para
os outros angulos 65 e 63 o tempo aumentou. Percebe-se que houve uma melhora na resposta
dinamica do sistema, pois, apesar de um aumento de 8s € 5s no tempo de assentamento para 0s
angulos de 6, e 3 respectivamente, o valor de overshoot para os trés angulos foi reduzido, indo
para zero no caso de 0 e 65.

5 CONCLUSAO

Neste trabalho foi apresentado o projeto de um controlador preditivo baseado em modelos
para uma plataforma de testes de satélites proposto por (Gonzales, 2009). A metodologia em-
pregada foi a obtencdo do controlador preditivo linear sendo aplicado ao modelo ndo linear da
plataforma de testes. Para provar sua eficiéncia seus resultados foram comparados com outro
controlador ja existente. Com os resultados obtidos € possivel perceber para entrada de peque-
nos angulos de referéncia préximas do ponto onde o controlador preditivo foi linearizado ele
consegue convergir e lidar com as restricdes de maneira satisfatéria. Sugestdes para trabalhos
futuros incluem a parametrizacao do controlador atual, desenvolvimento de um controlador pre-
ditivo nao linear, desenvolvimento de um sistema hardware in the loop (HIL) para testar as leis
de controle e introduzir o modelo dinamico das rodas de reacdo ao modelo da plataforma de
testes.
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