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RESUMO 
 

 
Ultimamente tem-se observado um grande número de missões espaciais onde a demanda no 
consumo de potência é crescente, resultando na utilização de painéis solares, manipuladores 
e/ou antenas de dimensões cada vez maiores que as até então empregadas. Aliado a estes 
fatores, a limitação de peso por parte dos foguetes lançadores tem feito com que a variação 
de parâmetros do sistema, em particular a flexibilidade tenha um papel preponderante no 
projeto do Sistema de Controle de Atitude e Órbita (SCAO). Cabe ressaltar que o SCAO 
precisa ser capaz de realizar as mais diferentes manobras espaciais, tendo que em seguida 
manter a atitude e amortecer as possíveis vibrações residuais associado ao nível de 
apontamento da missão. Exemplos de projetos que envolvem grandes estruturas espaciais 
flexíveis são: o Hubble Space Telescope, a International Space Station (ISS) e o ROKVISS 
(Robotic Components Verification at the ISS), este último em desenvolvimento no German 
Space Center (DLR) em colaboração com a Divisão de Mecânica Espacial e Controle – 
DMC do INPE. Neste trabalho investiga-se a interação de parâmetro como o momento de 
inércia da roda de reação, o comprimento do painel e o coeficiente de dissipação do painel 
com o comportamento dinâmico de um satélite artificial rígido-flexível, em particular no 
seu grau de apontamento. O modelo do satélite desenvolvido compreende os movimentos 
de corpo rígido e de deslocamento elástico em duas dimensões (2-D), apresentando, 
portanto toda interação dinâmica de um satélite com este grau de complexidade, o que torna 
este estudo bastante fidedigno. O projeto do SCAO é feito empregando-se a técnica de 
alocação de pólos. Os resultados desta investigação poderão facilitar o projeto de SCAO 
que tenham a tarefa de realizar manobras de atitudes e ao mesmo tempo manter a 
estabilidade e a forma estática da estrutura flexível, a fim de assegurar o ambiente de micro 
gravidade e/ou o grau de apontamento da missão. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



CAPÍTULO 1 
 
 

Neste capítulo introduz-se o problema a ser abordada neste estudo, a teoria nele 
utilizada, as motivações e, por fim, a sua organização. 
 
 
1.1 - Introdução 
 
 O estudo do sistema de controle de estruturas espaciais com antenas e/ou painéis e 
manipuladores robóticos flexíveis torna-se complexa à medida que as dimensões de tais 
estruturas crescem devido à necessidade de considerar um número cada vez maior de 
modos de vibração no seu modelo [1]. Neste sentido a investigação do comportamento 
dinâmico não linear, de técnicas de identificação de parâmetros e do desempenho do 
sistema de controle são tópicos importantes. Exemplos de projetos que envolvem grandes 
estruturas espaciais flexíveis são: o Huble Space Telescope, a International Space Station  
(ISS) e o ROKVISS (Robotic Components Verification at the ISS), este último em 
desenvolvimento no German Space Center (DLR) em colaboração com o divisão de 
mecânica espacial e controle  (DMC) do INPE [2]. Um dos maiores problemas enfrentados 
por engenheiros espaciais é o de realizar manobras espaciais de satélites e/ou 
manipuladores robóticos flexíveis, tendo que em seguida controlar sua atitude e amortecer a 
possível vibração residual [3]. O sistema de controle empregado deve ser capaz de manter a 
estabilidade e a forma estática da estrutura, a fim de assegurar o ambiente de micro 
gravidade e/ou o grau de apontamento da missão [4]. O modelo matemático de estruturas 
espaciais flexíveis é uma aproximação do sistema real, só podendo ser complemente 
verificado quando a estrutura encontra-se em órbita.  Assim, observa-se que o engenheiro 
espacial encontra-se diante do fato de não saber exatamente como se assegurar do modelo 
do sistema que pretende projetar [5]. A natureza incerta das estruturas espaciais flexíveis 
faz com que questões associadas à sensibilidade e a robustez sejam de grande importância 
no projeto do seu sistema de controle, principalmente, porque o desempenho nominal e a 
estabilidade robusta são objetivos conflitantes de se obter. Normalmente, a estrutura 
flexível é tratada como um sistema de parâmetros distribuídos, implicando, que esta possui 
um número infinito de graus de liberdade [6]. Este fato introduz um alto grau de incerteza 
nos modelos matemáticos devido ao procedimento inevitável de redução do modelo. Por 
um outro lado, devido a impossibilidade de realizar testes na Terra que simulem as 
condições do espaço é também esperado que os parâmetros estruturais de satélites e/ou 
manipuladores espaciais flexíveis contenha uma grande margem de erro. Assim, a fim de 
compensar os erros introduzidos por estas duas fontes de incerteza, o projeto do sistema de 
controle deve ser robusto com relação a dinâmicas não modeladas (incerteza não 
paramétrica) proveniente da redução do modelo e em relação aos erros introduzidos pela 
variação dos parâmetros estruturais (incerteza paramétrica).  O objetivo deste trabalho é o 
modelamento de uma estrutura espacial flexível e o projeto Sistema de Controle de Atitude  
(SCA).   
 
 
 
 



1.2 – Motivações 
 

As principais motivações para este estudo são: 
1) Familiarização do processo de modelagem de um satélite artificial rígido-flexivel; 
2) O uso de técnicas de controle linear para avaliar a eficiência de leis de controle em 

efetuar manobras de atitude. 
3) Investigar a influencia da variação de parâmetros do satélite no desempenho do 

sistema de controle de atitude SCA. 
 
 

1.3 – Organização 
 

No Capítulo 2 resume-se a teoria do Sistema de Controle de Atitude e apresentam-
se suas principais características. No Capítulo 3, apresenta-se à dinâmica do sistema e faz-
se o seu equacionamento. No Capítulo 4, faz-se a implementação numérica do problema e 
avalia-se a eficiência desta lei de controle considerando o tempo de estabilização, como 
critério de bom desempenho. No Capítulo 5, apresenta-se um sumário do trabalho e as 
conclusões.    



CAPÍTULO 2 
 
 

REVISÃO DA LEITURA E FUNDAMENTAÇÃO TEÓRICA 
 

O bom desempenho do sistema de controle de atitude (SCA) de um satélite é 
fundamental para o sucesso da missão espacial. Este deve ser capaz de manter a 
estabilidade do sistema no que diz respeito ao movimento de rotação, e ainda, realizar 
manobras de atitude necessárias ao comprimento das tarefas da missão.  
 
 
2.1 – Atitude 
 

A atitude de uma espaçonave é sua orientação no espaço. O movimento de uma 
espaçonave rígida é especificado por sua posição, velocidade, atitude e movimento de 
atitude. Onde o movimento de translação do centro de massa é caracterizado pela posição e 
velocidade, cujo, seu estudo é chamado de mecânica celeste, determinação de órbita ou 
ainda navegação espacial; dependendo de qual aspecto o problema é analisado. O 
movimento de rotação em torno de seu centro de massa, por sua vez, é descrito pela atitude 
e movimento de atitude. 
 
 A análise da atitude pode ser dividida em: 
 

� Determinação da atitude: é o processo de calcular a orientação da espaçonave em 
relação a um referencial inercial; 

 
� Predição de atitude: é o processo de predizer a orientação futura pelo uso de 

modelos dinâmicos para extrapolar a história da atitude; 
 

� Controle de atitude: é o processo de orientar a espaçonave numa direção 
especificada.   

 
 
2.2 – Torques 
 

Torques podem ser utilizados para controlar a atitude e ainda podem ser torques de 
perturbação, que afetam a atitude de um satélite (torques ambientais). Os torques 
ambientais mais importantes são: 
 

� Torque aerodinâmico: A interação entre a atmosfera superior com a superfície do 
satélite produz um torque em torno do seu centro de massa. Para espaçonaves 
abaixo de aproximadamente 400 km, o torque aerodinâmico é o torque ambiental 
dominante.  

 
� Torque de gradiente de gravidade: qualquer objeto não simétrico de dimensões 

finitas em órbita é sujeito ao torque gravitacional por causa da variação da força 
gravitacional da Terra sobre o mesmo. 



 
� Torque de perturbação magnética: resultam da interação entre o campo residual da 

espaçonave e o campo geomagnético, isto é, o campo magnético da Terra.  
 

� Torque de radiação solar: a radiação incidente na superfície de uma espaçonave 
produz uma força que resulta num torque em torno do seu centro de massa. 

 
 
2.3 – Sistema de controle de atitude (SCA) 
 

O Sistema de Controle de Atitude é uma maneira de eliminar os torques externos de 
perturbação assim como os ambientais. Para tal feito são utilizados torques de controle que 
são intencionalmente gerados para efetuar o controle. Jatos de gás e roda de reação são 
exemplos de mecanismos responsáveis pelos torques controladores. Em geral consiste de 
três componentes: 
 

� Sensores de atitude: são responsáveis pela localização dos alvos de referências; 
 

� O processo de controle: ou lei de controle, determina quando o controle é necessário 
e como gerá-lo; 

 
� O equipamento de controle: ou atuador, é o mecanismo que fornece o torque de 

controle.  



CAPÍTULO 3 
 
 

Este capítulo trata de descrever o sistema adotado e o procedimento para obter as 
equações de movimento do satélite rígido-flexivel.  
 
3.1 - Descrição do Sistema 
 

Considera-se um satélite constituído de um corpo rígido, de forma cúbica e mais 
dois painéis flexíveis e uma roda de reação alinhada com o centro do corpo rígido. Desta 
forma o centro de massa do satélite esta no ponto O origem do sistema de coordenadas (X, 
Y, Z), que coincide com o seu eixo principal de inércia. Os apêndices elásticos com o 
formato de viga estão engastados no corpo central, sendo tratado como uma massa pontual 
em sua extremidade livre. A roda de reação que é a responsável pelo controle do 
movimento de rotação do satélite, e tem seu centro de massa coincidindo com a origem O, 
ver Figura 1. 

 

 
 

O comprimento do painel é representado por L, m sua massa e u(t) o seu 
deslocamento elástico em relação ao eixo Z. Os momentos de inércia do corpo rígido do 
satélite e da roda de reação em relação ao centro de massa são, respectivamente, J0 e JR. O 
momento de inércia do painel em relação ao seu próprio centro de massa é dado por Jp. O 
ângulo de rotação do satélite em torno do eixo Y é θ , e a velocidade angular da roda de 
reação também em torno do eixo Y é )(ϕ�Ω . 
 
 
 
 

 
 
 



3.2 - Equações do movimento 
 
As equações do movimento são derivadas utilizando-se a formulação Lagrangiana, e o 
movimento de rotação do satélite e da roda em torno do Y e X considerado, o movimento 
de translação do satélite é desconsiderado. Com isso, a expressão da energia cinética do 
satélite mais a roda pode ser colocado na seguinte forma: 
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Sendo a velocidade linear dos painéis dada por: em Y yyy Luv θ�� += , e em X xxx Luv θ�� +=    

onde o )(tuy�  e )(tux�  são a variação do deslocamento elástico no tempo e yLθ�  e xLθ�  são a 
velocidades angulares dos painéis. As velocidades angulares das rodas de reação é dada por 

yyyf ϕθ �� +=  e xxxf ϕθ �� += . Com isso a energia cinética total sera: 
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A energia potencial, que é devido a deformação do painel e é conservativa, tem a forma: 
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KuKuV xy
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onde K é constante elástica dos painéis. 
A energia de dissipação associada a deformação do painel é dada na forma: 
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onde Kd é a constante de dissipação. 
Obtidas as expressões das energias cinéticas e potencial a lagrangiana L é dada por L=T – 
V, que após substituição tem-se: 
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As equações de movimento são derivadas para três coordenadas generalizadas )3,1( =ixi , isto 

é: 
A rotação angular do satélite )(tyθ em Y e )(txθ  em X, o deslocamento elástico do painel 

)(tu y  em Y e )(tu x  em X, e a velocidade de rotação da roda de reação )(ϕ�yΩ em Y e 

)(ϕ�xΩ  em X. 
 
Usando a equação de Lagrange dada por: 
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onde Fxi representa as forças generalizadas do sistema. 
A equação de movimento que descreve o movimento de rotação do satélite é obtida 
substituindo yθ  na equação de Lagrange em Y, que após derivações obtém-se: 
 

( ) 1
2

0 22 τϕθ =++++ yRyRy JumLJmLJ ������          (3.7.1) 

 
e xθ  na equação de Lagrange em X, que após derivações obtém-se:  
 

( ) 2
2

0 22 τϕθ =++++ xRxRx JumLJmLJ ������          (3.7.2) 
 
onde 0J  é o momento de inércia do corpo rígido, 2mL  é o momento de inércia do painel, 
denominado PJ  e RJ  é o momento de inércia das rodas de reação. A soma dos três 
representa  momento de inércia total do sistema J , tal que  a eq.(3.7.1) e (3.7.2) resultam 
em: 
 

yyRyy JumLJ τϕθ =++ ������ 2          (3.8.1) 

 

xxRxx JumLJ τϕθ =++ ������ 2         (3.8.2) 
  
Onde 1τ  e 2τ  representam os torques externos e de controle que atuam sobre o satélite. 
As equações que descrevem a flexibilidade do painel são obtidas substituindo as 
coordenadas generalizadas das equações de Lagrange por yu  e  xu , resultando em: 
 



yyyy mLKuKdumu θ����� −=++        (3.9.1) 

xxxx mLKuKdumu θ����� −=++         (3.9.2) 
 
Onde o termo a direita pode ser interpretado como um torque aplicado sobre o painel 
flexível devido a aceleração angular do satélite. Este torque é responsável pela deformação 
elástica do painel. 
Por fim, para determinar a equação do movimento da roda de reação, faz-se a substituição 
das coordenadas generalizadas na equação de Lagrange por yϕ , yϕ� , xϕ e xϕ�   resultando em: 
 

( ) yyyRJ 1τθϕ =+ ����          (3.10.1)  

 
( ) xxxRJ 1τθϕ =+ ����           (3.10.2) 

 
onde y1τ  representa o torque aplicado no eixo da roda em Y e x1τ  representa o torque 

aplicado no eixo da roda em X, proveniente de um motor do tipo DC que aqui não é 
modelado. 
As eqs. (3.8.1), (3.8.2), (3.9.1), (3.9.2), (3.10.1) e (3.10.2) são um conjunto de equações 
diferenciais lineares e acoplado, que representa a dinâmica do movimento de rotação do 
satélite, do deslocamento elástico dos painéis e da rotação da roda de reação no plano XZ e 
YZ. 
 

yyRyy JumLJ τϕθ =++ ������ 2         (3.8.1) 

xxRxx JumLJ τϕθ =++ ������ 2         (3.8.2) 

yyyy mLKuKdumu θ����� −=++        (3.9.1) 

xxxx mLKuKdumu θ����� −=++         (3.9.2) 

( ) yyyRJ 1τθϕ =+ ����          (3.10.1) 

( ) xxxRJ 1τθϕ =+ ����          (3.10.2) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



CAPITULO 4 
 

LEI DE CONTROLE 
 
  
4.1 - Controlador proporcional. 
 
O controlador proporcional fornece um torque para posicionar o elemento de carga, que 
consiste em momento de inércia e atrito magnético. O erro em regime estacionário pode ser 
reduzido pelo aumento do valor do ganho Kp. O aumento deste valor, entretanto, resultara 
em uma resposta mais oscilatória do sistema. Desde de o valor de ganho Kp não pode ser 
aumentado demasiadamente, é desejável modificar o controlador proporcional para um 
controlador proporcional mais integral. 
 
4.2 - Ação de controle integral. 
 
No controlador integral de um processo, o sinal de saída do controlador em qualquer 
instante, é a área sob a a curva do sinal erro atuante até que instante. O sinal de controle 
pode possuir um valor não nulo quando o sinal de erro atuante é nulo 
 
4.3 - Ação de controle derivativa. 
 
A ação de controle derivativa, quando adicionada a um controlador proporcional, 
possibilita um meio de obter um controlador com alta sensibilidade. Uma vantagem em 
usar ação de controlador derivativa é que ele responde a taxa de variação do erro atuante e 
pode produzir uma correção significativa antes de o valor do erro atuante torna-se 
demasiadamente grande. O controle derivativo portanto, antecipa o erro atuante e inicia 
uma ação corretiva mais cedo, tendendo a aumentar a estabilidade do sistema. Embora o 
controlador derivativo não afete diretamente no erro em regime estacionário, ele introduz o 
amortecimento no sistema e portanto permite o uso de um valor maior do ganho K, o que 
resulta em uma melhora na precisão em regime estacionário. Devido ao fato de o 
controlador derivativo operar sobre a taxa de variação do erro atuante e não sobre o próprio 
erro atuante, este modo nunca é usado sozinho. É sempre utilizado em combinação com 
ação proporcional ou ação proporcional mais integral. 
 
4.4 - Alocação de pólos. 
 
Foi estudado o método de controle por alocação de pólos, e observou que o sistema não é 
totalmente controlado, pois o valor do “rank” da matriz, é diferente do valor de sua ordem, 
concluindo então que o sistema não é totalmente controlável. 
O método usado para se determinar os ganhos, é o “método de tentativa” e erro, ou seja, 
fazer experimentos e observar o valor que mais se aproxima do ganho ideal. 
 
4.5 - Lei de controle usada 
 
Para o controle da velocidade angular do satélite, a deformação elástica do painel e 
conseqüentemente a rotação da roda, vamos substituir o torque aplicado na roda por uma lei 



de controle do tipo proporcional mais derivativa, onde os ganhos 1K  e 2K  serão 
determinados através de simulações. Em linguagem matemática esta lei de controle é dada 
por: 

yy KK θθτ �
211 −−=          (3.11.1) 

 

xx KK θθτ �
211 −−=          (3.11.2) 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



CAPITULO 5 
 
Nesta simulação foi utilizado o software MATLAB, que integra equações de 1º ordem, 
devido a este fato e como as equações de movimento são extremamente acopladas foram 
necessárias manipulações algébricas como mostrado a seguir: 
 
 

Fazendo-se a
J
mL =2

 e  b
J

J R =  .  

 
 
Da eq.(3.8.1) se chega em yyyy bua τθ =Ω++ �����  e (3.8.2) se chega em 

xxxx bua τθ =Ω++ ����� , mas como o torque externo sobre a parte rígida não será levado em 

consideração neste ponto, pode-se iguala-lo a zero e portanto:  0=Ω++ yyy bua �����θ  e  

0=Ω++ xxx bua �����θ .  
 
 

Fazendo-se c
m

Kd =  e d
m
K = . 

 
 
Da eq.(3.9.1) se chega em 0=+++ yyyy Lducuu θ�����  e da eq. (3.9.2) se chega em 

0=+++ xxxx Lducuu θ����� . 
 

Da eq.(3.10.1) se chega em 
R

y
yy J

1τ
θϕ =+ ����  e da eq.(3.10.2) se chega em 

R

x
xx J

1τθϕ =+ ����  

 
 
Estas equações são de segunda ordem precisando transformá-las em equações de primeira 
ordem, para isso são feitas mudanças de variáveis como mostrado a seguir: 
 

1Yy =θ ,    yYY θ�� == 21 ,     yYY θ����� == 12 . 

3Yu y = ,  yuYY �� == 43 ,   yuYY ����� == 34 . 

5Yyy =Ω=ϕ� ,  yY Ω= ��
5 .       (4.1) 

6Yx =θ ,    xYY θ�� == 76 ,     xYY θ����� == 67 . 

8Yu x = ,  xuYY �� == 98 ,   xuYY ����� == 89 . 

10Yxx =Ω=ϕ� , xY Ω= ��
10 . 

 
 



Agora aplicando estas transformações às equações (3.8.1), (3.8.2), (3.9.1), (3.9.2), (3.10.1) 
e (3.10.2) se tem: 
 

21 YY =�  
0542 =++ YbYaY ���  

43 YY =�  

3424 dYcYYLY −−=+ ��  

yYY 125 τ=+ ��           (4.2) 

76 YY =�  

01097 =++ YbYaY ���  

98 YY =�  

8979 dYcYYLY −−=+ ��  

xYY 1710 τ=+ ��  
 
Para colocar o conjunto de equações (4.2) na forma de variáveis de estados e matricial 

PXAXX +=� , que no nosso caso mais específico tem a forma: BYYA +=� .Portanto 
temos: 
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Com o intuito de se ter um Y�  isolado multiplicamos A  pela sua inversa, pois 1*
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=
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Onde a matriz inversa 
1−

A  tem a forma: 
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substituindo finalmente esta equação na eq.(4.4) obtém-se o sistema de equações de 
primeira ordem que será integrado.Na simulação investiga-se o comportamento dinâmico 
do sistema quando os parâmetros momento de inércia da roda de reação do satélite JR e o 
comprimento dos painéis L. Cabe ressaltar que estas simulações com variações destes 
parâmetros só são implementadas apos a simulação que determinam os valores de K1 e K2. 

Estes ganhos são determinados com os valores chamados de nominais que são mostrados 
nas tabelas . 

 

 
Parâmetros Valores Nominais 

J0 720 kg.m2 

Jp 40 kg.m2 

JR 1.5 kg.m2 
K 320 kg.rad2/s2 

Kd 0,48 kg.rad2/s 
L 21/2 m 
M 20 kg 

K1 e K2 100 
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Observou-se que o sistema não foi controlado pelos valores de ganho K1 e K2  iguais a 100. 
 
 
 
 

Parâmetros Valores Nominais 

J0 720 kg.m2 

Jp 40 kg.m2 

JR 1.5 kg.m2 
K 320 kg.rad2/s2 

Kd 0,48 kg.rad2/s 
L 21/2 m 
M 20 kg 

K1 e K2 500 
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Observou-se que o sistema  controlou com valores de ganho K1 e K2  iguais a 500. A 
velocidade angular da roda tende a 280 rad/s. 
 
 
 
 
 
 

Parâmetros Valores Nominais 

J0 720 kg.m2 

Jp 40 kg.m2 

JR 1.5 kg.m2 
K 320 kg.rad2/s2 

Kd 0,48 kg.rad2/s 
L 21/2 m 
M 20 kg 

K1 e K2 10000 
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Observou-se que o sistema  controlou com valores de ganho K1 e K2  iguais a 1000. A 
velocidade angular da roda tende a 280 rad/s e a vibração diminuiu em relação ao 
controlador de valor K1 e K2  iguais a 500. 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



CAPÍTULO 6 
 

O Capítulo apresenta um sumário do trabalho seguido das conclusões obtidas a 
partir das simulações implementadas e dos resultados de cada caso demonstrado no 
Capítulo 4. 
 
 
5.1 – Sumário e Conclusões 
 

Neste trabalho a influência de parâmetro como o momento de inércia da roda de 
reação e o comprimento do painel no comportamento dinâmico de um satélite artificial 
Rígido-Flexível, em particular no seu grau de apontamento, é investigado. Basicamente, 
verificou-se que quando o valor do momento de inércia da roda é aumentado o seu nível de 
rotação diminui e vise versa, isto indica que no primeiro caso a roda tem mais chance de 
atingir a sua saturarão que no segundo. Quanto à variação do comprimento do painel, 
verificou-se que quando o painel é maior a estratégia de controle pode ser facilitada devido 
ao fato do nível de vibração ser menor. Em relação ao ganho, observou-se que há uma 
melhora significativa quando seu valor é aumentado, então a lei de controle para este caso 
esta sendo bem desenvolvida. No caso do coeficiente de dissipação dos painéis, pode-se 
chegar à conclusão que quanto menor seu valor maior são as vibrações dos painéis. Estes 
resultados são preliminares, entretanto, podem facilitar o projeto de SCA que tenham a 
tarefa de realizar manobras de atitudes e ao mesmo tempo manter a estabilidade e a forma 
estática da estrutura flexível, a fim de assegurar o ambiente de micro gravidade e/ou o grau 
de apontamento da missão. 
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