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RESUMO

Ultimamente tem-se observado um grande ndmero de missdes espaciais onde a demanda no
consumo de poténcia € crescente, resultando na utilizacdo de painéis solares, manipuladores
e/ou antenas de dimensdes cada vez maiores que as até entdo empregadas. Aliado a estes
fatores, a limitacao de peso por parte dos foguetes lancadores tem feito com que a variagio
de parametros do sistema, em particular a flexibilidade tenha um papel preponderante no
projeto do Sistema de Controle de Atitude e Orbita (SCAO). Cabe ressaltar que o0 SCAO
precisa ser capaz de realizar as mais diferentes manobras espaciais, tendo que em seguida
manter a atitude e amortecer as possiveis vibragdes residuais associado ao nivel de
apontamento da missdo. Exemplos de projetos que envolvem grandes estruturas espaciais
flexiveis s@o: o Hubble Space Telescope, a International Space Station (ISS) e o ROKVISS
(Robotic Components Verification at the ISS), este tltimo em desenvolvimento no German
Space Center (DLR) em colaboracdo com a Divisdo de Mecanica Espacial e Controle —
DMC do INPE. Neste trabalho investiga-se a interagdo de pardmetro como o momento de
inércia da roda de reac¢do, o comprimento do painel e o coeficiente de dissipa¢do do painel
com o comportamento dindmico de um satélite artificial rigido-flexivel, em particular no
seu grau de apontamento. O modelo do satélite desenvolvido compreende os movimentos
de corpo rigido e de deslocamento eldstico em duas dimensdes (2-D), apresentando,
portanto toda intera¢d@o dindmica de um satélite com este grau de complexidade, o que torna
este estudo bastante fidedigno. O projeto do SCAO ¢ feito empregando-se a técnica de
alocacdo de poélos. Os resultados desta investigacdo poderdo facilitar o projeto de SCAO
que tenham a tarefa de realizar manobras de atitudes e ao mesmo tempo manter a
estabilidade e a forma estética da estrutura flexivel, a fim de assegurar o ambiente de micro
gravidade e/ou o grau de apontamento da missao.



CAPITULO 1

Neste capitulo introduz-se o problema a ser abordada neste estudo, a teoria nele
utilizada, as motivagdes e, por fim, a sua organizacgao.

1.1 - Introducao

O estudo do sistema de controle de estruturas espaciais com antenas e/ou painéis e
manipuladores robdticos flexiveis torna-se complexa a medida que as dimensdes de tais
estruturas crescem devido a necessidade de considerar um nimero cada vez maior de
modos de vibracdo no seu modelo [1]. Neste sentido a investigacdo do comportamento
dindmico ndo linear, de técnicas de identificacdo de parametros e do desempenho do
sistema de controle sdo tdpicos importantes. Exemplos de projetos que envolvem grandes
estruturas espaciais flexiveis sdo: o Huble Space Telescope, a International Space Station
(ISS) e o ROKVISS (Robotic Components Verification at the ISS), este dltimo em
desenvolvimento no German Space Center (DLR) em colaboragdo com o divisdo de
mecanica espacial e controle (DMC) do INPE [2]. Um dos maiores problemas enfrentados
por engenheiros espaciais € o de realizar manobras espaciais de satélites e/ou
manipuladores robéticos flexiveis, tendo que em seguida controlar sua atitude e amortecer a
possivel vibracdo residual [3]. O sistema de controle empregado deve ser capaz de manter a
estabilidade e a forma estitica da estrutura, a fim de assegurar o ambiente de micro
gravidade e/ou o grau de apontamento da missdo [4]. O modelo matemético de estruturas
espaciais flexiveis € uma aproximacdo do sistema real, s6 podendo ser complemente
verificado quando a estrutura encontra-se em orbita. Assim, observa-se que o engenheiro
espacial encontra-se diante do fato de ndo saber exatamente como se assegurar do modelo
do sistema que pretende projetar [5]. A natureza incerta das estruturas espaciais flexiveis
faz com que questdes associadas a sensibilidade e a robustez sejam de grande importancia
no projeto do seu sistema de controle, principalmente, porque o desempenho nominal e a
estabilidade robusta sdo objetivos conflitantes de se obter. Normalmente, a estrutura
flexivel € tratada como um sistema de parametros distribuidos, implicando, que esta possui
um numero infinito de graus de liberdade [6]. Este fato introduz um alto grau de incerteza
nos modelos matematicos devido ao procedimento inevitavel de reducdo do modelo. Por
um outro lado, devido a impossibilidade de realizar testes na Terra que simulem as
condi¢des do espaco € também esperado que os pardmetros estruturais de satélites e/ou
manipuladores espaciais flexiveis 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 relacdo a dindmicas ndo modeladas (incerteza nao
paramétrica) proveniente da reducdo do modelo e em relagdo aos erros introduzidos pela
variacdo dos parametros estruturais (incerteza paramétrica). O objetivo deste trabalho € o
modelamento de uma estrutura espacial flexivel e o projeto Sistema de Controle de Atitude
(SCA).



1.2 — Motivacoes

As principais motivagdes para este estudo sao:

1) Familiarizacdo do processo de modelagem de um satélite artificial rigido-flexivel;

2) O uso de técnicas de controle linear para avaliar a eficiéncia de leis de controle em
efetuar manobras de atitude.

3) Investigar a influencia da variacdo de parametros do satélite no desempenho do
sistema de controle de atitude SCA.

1.3 - Organizacao

No Capitulo 2 resume-se a teoria do Sistema de Controle de Atitude e apresentam-
se suas principais caracteristicas. No Capitulo 3, apresenta-se a dindmica do sistema e faz-
se o seu equacionamento. No Capitulo 4, faz-se a implementacdo numérica do problema e
avalia-se a eficiéncia desta lei de controle considerando o tempo de estabilizacdo, como
critério de bom desempenho. No Capitulo 5, apresenta-se um sumdrio do trabalho e as
conclusoes.



CAPITULO 2

REVISAO DA LEITURA E FUNDAMENTACAO TEORICA

O bom desempenho do sistema de controle de atitude (SCA) de um satélite é
fundamental para o sucesso da missdo espacial. Este deve ser capaz de manter a
estabilidade do sistema no que diz respeito a0 movimento de rotagdo, e ainda, realizar
manobras de atitude necessdrias ao comprimento das tarefas da missao.

2.1 - Atitude

A atitude de uma espagonave é sua orientacdo no espaco. O movimento de uma
espaconave rigida é especificado por sua posicdo, velocidade, atitude e movimento de
atitude. Onde o movimento de translacdo do centro de massa é caracterizado pela posicdo e
velocidade, cujo, seu estudo € chamado de mecanica celeste, determinacdo de Orbita ou
ainda navegacdo espacial; dependendo de qual aspecto o problema é analisado. O
movimento de rotagdo em torno de seu centro de massa, por sua vez, é descrito pela atitude

e movimento de atitude.
A andlise da atitude pode ser dividida em:

» Determinagao da atitude: é o processo de calcular a orientagao da espagonave em
relagdo a um referencial inercial;

» Predicdo de atitude: é o processo de predizer a orientagdo futura pelo uso de
modelos dindmicos para extrapolar a historia da atitude;

» Controle de atitude: é o processo de orientar a espaconave numa direcdo
especificada.

2.2 — Torques

Torques podem ser utilizados para controlar a atitude e ainda podem ser torques de
perturbacdo, que afetam a atitude de um satélite (torques ambientais). Os torques
ambientais mais importantes s3o:

» Torque aerodinamico: A interacdo entre a atmosfera superior com a superficie do
satélite produz um torque em torno do seu centro de massa. Para espagonaves
abaixo de aproximadamente 400 km, o torque aerodindmico é o torque ambiental
dominante.

» Torque de gradiente de gravidade: qualquer objeto ndo simétrico de dimensdes
finitas em O6rbita € sujeito ao torque gravitacional por causa da variacdo da forca
gravitacional da Terra sobre 0 mesmo.



» Torque de perturbacdo magnética: resultam da interagdo entre o campo residual da
espagonave e o campo geomagnético, isto €, o campo magnético da Terra.

» Torque de radia¢do solar: a radiagc@o incidente na superficie de uma espaconave
produz uma for¢a 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 ¢ uma maneira de eliminar os torques externos de
perturbacio assim como os ambientais. Para tal feito sdo utilizados torques de controle que
sdo intencionalmente gerados para efetuar o controle. Jatos de gis e roda de reacdo sdo
exemplos de mecanismos responsdveis pelos torques controladores. Em geral consiste de
trés componentes:

» Sensores de atitude: sdo responsaveis pela localiza¢ao dos alvos de referéncias;

» O processo de controle: ou lei de controle, determina quando o controle é necessario
e como gera-lo;

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



CAPITULO 3

Este capitulo trata de descrever o sistema adotado e o procedimento para obter as
equacgdes de movimento do satélite rigido-flexivel.

3.1 - Descric¢ao do Sistema

Considera-se um satélite constituido de um corpo rigido, de forma ctbica e mais
dois painéis flexiveis e uma roda de reagdo alinhada com o centro do corpo rigido. 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 apéndices eldsticos com o
formato de viga estdo engastados no corpo central, sendo tratado como uma massa pontual
em sua extremidade livre. A roda de reacdo que é a responsdvel pelo controle do
movimento de rota¢do do satélite, e tem seu centro de massa coincidindo com a origem O,
ver Figura 1.
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O comprimento do painel é representado por L, m sua massa e u(t) o seu
deslocamento eldstico em relacdo ao eixo Z. Os momentos de inércia do corpo rigido do
satélite e da roda de reacdo em relagdo ao centro de massa sdo, respectivamente, Jy e Jg. O
momento de inércia do painel em relacdo ao seu proprio centro de massa € dado por J,. O
angulo de rotacdo do satélite em torno do eixo Y é &, e a velocidade angular da roda de
reacdo também em torno do eixo Y € Q(¢) .



3.2 - Equag¢oes do movimento

As equacdes do movimento sdo derivadas utilizando-se a formulacdo Lagrangiana, e o
movimento de rotagdo do satélite e da roda em torno do Y e X considerado, o0 movimento
de translacdo do satélite é desconsiderado. Com isso, a expressdo da energia cinética do
satélite mais a roda pode ser colocado na seguinte forma:

1, 1 L) 1 S B, 15,1 2
T—EJOH), +2£5mv),)+5JRfy +§J09x +2 Emvx +5‘1fo (31)

Sendo a velocidade linear dos painéis dada por:em Y v, =u + Léy ceemX v, =i, +L6,

onde o u (¢) e u, (¢) sdo a variagdo do deslocamento elastico no tempo e LH'y e Léx sdo a

velocidades angulares dos painéis. As velocidades angulares das rodas de reacdo é dada por
f,=6,+9, ¢ [, =6, +¢, . Comissoaenergia cintica total sera:

Tzljoéf+ufm+2u\,Lévm+L2éf,m+lJRéf+JR0'V¢V+lJR(/‘)§+
12 | . 1 ° | ~1 " G2
+5J06'?f +ilm+20 LOm+L*0’m +5JR¢9'X2 +J,.6.0, +§JR¢f

A energia potencial, que é devido a deformagdo do painel e € conservativa, tem a forma:

V= 2(lu3K]+ Z(luij
2 2

(3.3)
V=u,K+u.K
onde K € constante eldstica dos painéis.
A energia de dissipagdo associada a deformacao do painel é dada na forma:
l. I.
M =2 —u Kd |+2| —u Kd
2 2
(3.4)

M =i Kd +i Kd

onde Kd € a constante de dissipacao.
Obtidas as expressdes das energias cinéticas e potencial a lagrangiana L é dada por L=T —
V, que apds substitui¢do tem-se:



L =1J093 +i2m+ 2 ,Le',m+L2éfm+lJRéf +J 6,9, +1JR¢3 —u’K +

277 T S22 (3.5)
1 N2 -2 - 0 202 1 2 1 1 )
+§J0(9x +um+2u LO m+ L me+§JRl9x +J.60 0. +§JR(/)X u K

As equagdes de movimento sdo derivadas para trés coordenadas generalizadas Xi,_, 3, isto
é:

A rotagd@o angular do satélited (r)em Y e € (7) em X, o deslocamento eléstico do painel
u,(t) em Y e u () em X, e a velocidade de rotagdo da roda de reagdoQ (@)em Y e

Q (@) em X.

Usando a equagdo de Lagrange dada por:

TEART T 5
dr\oxi) oxi Ooxi

onde Fxi representa as forcas generalizadas do sistema.
A equacdo de movimento que descreve o movimento de rotagdo do satélite € obtida
substituindo €, na equagdo de Lagrange em Y, que apds derivagdes obtém-se:

6,(7, +2mL> + 7, )+ 2mLii, +J o, =7, (3.7.1)

e 6_naequagdo de Lagrange em X, que apos derivagdes obtém-se:

6 (7, +2mL> + 7, )+2mLii_+J ., =, (3.7.2)

) . s e 2 4 o, . .
onde J, € o momento de inércia do corpo rigido, mL™ é o momento de inércia do painel,

denominado J, e J, € o momento de inércia das rodas de reacdo. A soma dos trés

representa momento de inércia total do sistema J, tal que a eq.(3.7.1) e (3.7.2) resultam
em:

J6, +2mLii +Jp, =T, (3.8.1)
JO, +2mLii +J . =1, (3.8.2)

Onde 7, e 7, representam os torques externos e de controle que atuam sobre o satélite.
As equacOes que descrevem a flexibilidade do painel sdo obtidas substituindo as
coordenadas generalizadas das equagdes de Lagrange por u, e u , resultando em:



i ,m+1i Kd +u K =-mL6, (3.9.1)
ii m+i Kd+u K =-mL8, (3.9.2)

Onde o termo a direita pode ser interpretado como um torque aplicado sobre o painel
flexivel devido a aceleracdo angular do satélite. Este torque é responsavel pela deformagao
elastica do painel.

Por fim, para determinar a equa¢do do movimento da roda de reacdo, faz-se a substitui¢ao
das coordenadas generalizadas na equagdo de Lagrange porg ,@, ,¢ e ¢, resultando em:

1o, +6,)=1, (3.10.1)
Jlp. +6.)=1, (3.10.2)

onde 7,, representa o torque aplicado no eixo da roda em Y e 7, representa o torque

aplicado no eixo da roda em X, proveniente de um motor do tipo DC que aqui ndo é
modelado.

As egs. (3.8.1), (3.8.2), (3.9.1), (3.9.2), (3.10.1) e (3.10.2) sdo um conjunto de equagdes
diferenciais lineares e acoplado, que representa a dinamica do movimento de rotacdo do
satélite, do deslocamento eldstico dos painéis e da rotagdo da roda de rea¢do no plano XZ e
YZ.

JO, +2mLii +J.p, =1, (3.8.1)
JO, +2mLii +J . p. =7, (3.8.2)
ii m+ii,Kd +u K =-mL8, (3.9.1)
ii m+i Kd+u K=-mL8, (3.9.2)
Tp,+6,)=1, (3.10.1)

1@, +6,)=1, (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 estaciondrio pode ser
reduzido pelo aumento do valor do ganho Kp. O aumento deste valor, entretanto, resultara
em uma resposta mais oscilatéria do sistema. Desde de o valor de ganho Kp ndo pode ser
aumentado demasiadamente, € desejdvel modificar o controlador proporcional para um
controlador proporcional mais integral.

4.2 - Acao de controle integral.

No controlador integral de um processo, o sinal de saida do controlador em qualquer
instante, € a drea sob a a curva do sinal erro atuante até que instante. O sinal de controle
pode possuir um valor nao nulo quando o sinal de erro atuante € nulo

4.3 - Acao de controle derivativa.

A agdo de controle derivativa, quando adicionada a um controlador proporcional,
possibilita um meio de obter um controlador com alta sensibilidade. Uma vantagem em
usar acdo de controlador derivativa é que ele responde a taxa de variacdo do erro atuante e
pode produzir uma corre¢do significativa antes de o valor do erro atuante torna-se
demasiadamente grande. O controle derivativo portanto, antecipa o erro atuante e inicia
uma agdo corretiva mais cedo, tendendo a aumentar a estabilidade do sistema. Embora o
controlador derivativo ndo afete diretamente no erro em regime estaciondrio, 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 precisio em regime estaciondrio. Devido ao fato de o
controlador derivativo operar sobre a taxa de variacao do erro atuante e no sobre o préprio
erro atuante, este modo nunca é usado sozinho. E sempre utilizado em combinacdo com
acdo proporcional ou a¢do proporcional mais integral.

4.4 - Alocacao de poélos.

Foi estudado o método de controle por alocacio de polos, e observou que o sistema nao é
totalmente controlado, pois o valor do “rank” da matriz, € diferente do valor de sua ordem,
concluindo entdo que o sistema ndo € totalmente controlavel.

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 deformacdo elédstica do painel e
conseqiientemente a rotacdo da roda, vamos substituir o torque aplicado na roda por uma lei



de controle do tipo proporcional mais derivativa, onde os ganhos K, e K, serdo

determinados através de simulacdes. Em linguagem matematica esta lei de controle é dada
por:
7,=-K.6,-K,0, (3.11.1)

7, =-K,0. —K,0, (3.11.2)



CAPITULO S

Nesta simulacdo foi utilizado o software MATLAB, que integra equacdes de 1° ordem,
devido a este fato e como as equagdes de movimento sdo extremamente acopladas foram
necessdrias manipulacdes algébricas como mostrado a seguir:

Fazendo-se 2mL

J
=ae X=p.
J

Da eq.(3.8.1) se chega em év +ai, +be =7, ¢ (3.82) se chega em
6. +aii,+bQ =7, , mascomo o torque externo sobre a parte rigida nio serd levado em
consideracdo neste ponto, pode-se iguala-lo a zero e portanto: é?'y +aii, +bQ ,=0 e
0. +aii_ +bQ_ =0.

Fazendo-se K—d =ce 5 =d.

m m

Da eq.(3.9.1) se chega em iiy+b'tyc+uyd+L9y =0 e da eq. (3.9.2) se chega em
ii +iuctud+LO =0.

T

1x

. Ty, ..
Da eq.(3.10.1) se chegaem ¢ +6 = % e daeq.(3.10.2) se chegaem ¢ _+6 = ;
R R

Estas equagdes sdo de segunda ordem precisando transforma-las em equagdes de primeira
ordem, para isso s@o feitas mudancas de varidveis como mostrado a seguir:

6, =Y, Y,=Y,=6,, Y,=Y,=6,.

u, =Y, Y, =Y, =i, Y, =Y, =ii,.

P, =Q, =Y, Y, =Q,. (4.1)
0. =Y, Y, =Y,=6,, Y,=Y =6..

u, =Y, Y,=Y,=u,, Y, =Y, =ii,.

¢x:Qx:YIO’ YIOZQx'



Agora aplicando estas transformagdes as equacdes (3.8.1), (3.8.2), (3.9.1), (3.9.2), (3.10.1)
e (3.10.2) se tem:

Yl =Y,

Y, +aY¥, +bY; =0

Ys =Y,

Y, +LY, =—cY, —dY,

Y;+Y, =1, (4.2)
Y6 =Y;

Y, +a¥, +bY,, =0

Ys =Y,

Y, + LY, = —c¥, - dY,

Ym +Y7 =T,

Para colocar o conjunto de equacdes (4.2) na forma de varidveis de estados e matricial

X = AX + PX, que no nosso caso mais especifico tem a forma: AY =Y + B .Portanto
temos:

1 0000000O0O|[y] [ v ] g
01 0ab 000007 0 0
0010000000, Y, 0
0 LO0O1O0O0O0O0O0O0||Y —cY, - dy, 7,
0 1.00 100000 Y|_ 0 o @3)
000O0O0OT1O0O0O0O||Y Y, 0
0000O0OTL1O0abl|ly, 0 0
000O0O0O0OOT1O0O0||lVY Y, 0
0000O0O0TLO1O0|Y, —cY, —dY, 0
000000T100 1]y, 0 2.
L T,

Com o intuito de se ter um Y isolado multiplicamos A pela sua inversa, pois A* Z_l =1
Logo: Y = A *Y+A B

. —-1
Onde a matriz inversa A tem a forma:



1 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0o - L a b 0 0 0 0 0
—1+La+b —1+La+b —1+La+b
0 0 1 0 0 0 0 0 0 0
o L o _ZI*b _ b 0 0 0 0 0
—1+La+b —1+La+b —1+La+b
0o — L o -4 “lrla 0 0 0 0
—1+La+b —1+La+b —1+La+b
0 0 0 0 0 1 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 - ! 0 a b
—1+La+b —1+La+b —1+La+b
0 0 0 0 0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 o L o _ZI*b b
—1+La+b —1+La+b —1+La+b
0 0 0 0 0 o L 5 ___d ~l+La
—1+La+b —1+La+b —1+La+b

substituindo finalmente esta equacdo na eq.(4.4) obtém-se o sistema de equagdes de
primeira ordem que serd integrado.Na simulacdo investiga-se o comportamento dindmico
do sistema quando os pardmetros momento de inércia da roda de reacdo do satélite Jg € o
comprimento dos painéis L. Cabe ressaltar que estas simulagdes com variacdes destes
parametros s6 sdao implementadas apos a simula¢do que determinam os valores de Ki e Ko.
Estes ganhos sdo determinados com os valores chamados de nominais que sdo mostrados
nas tabelas .

Parametros | Valores Nominais
Jo 720 kg.m?

Jo 40 kg.m?

Jr 1.5 kg.m?

K 320 kg.rad’/s®

Ky 0,48 kg.rad’/s

L 21/2 m

M 20 kg

Kie K, 100
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Observou-se que o sistema nao foi controlado pelos valores de ganho Ki e K2 iguais a 100.

Parametros | Valores Nominais
Jo 720 kg.m?

Jo 40 kg.m?

Jr 1.5 kg.m?

K 320 kg.rad’/s’

Ky 0,48 kg.rad’/s

L 21/2 m

M 20 kg

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

Parametros | Valores Nominais
Jo 720 kg.m?

Jo 40 kg.m?

Jr 1.5 kg.m®

K 320 kg.rad’/s®

Ky 0,48 kg.rad*/s

L 21/2 m

M 20 kg

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



CAPITULO 6

O Capitulo apresenta um sumdrio do trabalho seguido das conclusdes obtidas a
partir das simulacdes implementadas e dos resultados de cada caso demonstrado no
Capitulo 4.

5.1 — Sumario e Conclusoes

Neste trabalho a influéncia de parametro como o momento de inércia da roda de
reacdo € o comprimento do painel no comportamento dindmico de um satélite artificial
Rigido-Flexivel, em particular no seu grau de apontamento, € investigado. Basicamente,
verificou-se que quando o valor do momento de inércia da roda € aumentado o seu nivel de
rotacdo diminui e vise versa, isto indica que no primeiro caso a roda tem mais chance de
atingir a sua saturardo que no segundo. Quanto a variacdo do comprimento do painel,
verificou-se que quando o painel é maior a estratégia de controle pode ser facilitada devido
ao fato do nivel de vibracdo ser menor. Em relacdo ao ganho, observou-se que hd uma
melhora significativa quando seu valor é aumentado, entdo a lei de controle para este caso
esta sendo bem desenvolvida. No caso do coeficiente de dissipagdo dos painéis, pode-se
chegar a conclusdo que quanto menor seu valor maior sdo as vibragdes dos painéis. Estes
resultados sdo preliminares, entretanto, podem facilitar o projeto de SCA que tenham a
tarefa de realizar manobras de atitudes e a0 mesmo tempo manter a estabilidade e a forma
estatica da estrutura flexivel, a fim de assegurar o ambiente de micro gravidade e/ou o grau
de apontamento da missao.
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