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Sistema de Controle de Atitude de Satélites Utilizando

Dispositivos de Troca de Momento Angular
Alvaro R. G. Oliveira, Clariton R. Bernadelli

Resumo — Neste trabalho é realizado o controle nio linear de
atitude em um satélite CubeSar 1U a partir do uso de dispositivos
de troca de momento angular. A metodologia considera dois eixos
de rotagdo por atuador, sendo eles o principal e o gimbal. O
sistema baseado em controle de velocidade obedece as condi¢oes
de estabilidade de Lyapunov e seu comportamento é avaliado sob
manobra e perturbagdes, obtendo respectivamente um tempo de
acomodacio de 0,38% do periodo orbital e uma variagio maxima
de 0,032% em relacio aos quatérnios desejados sob a aplicacio do
torque maximo suportado antes da saturacdo dos atuadores.

Palavras-Chave — CubeSat, Dispositivos de Troca de Momento
Angular, Quatérnios, Satélites, Sistema de Controle de Atitude.

Abstract — In this work, the attitude control system on a 1U
CubeSat is performed using a non-linear system, developed from
the use of momentum exchange devices. The methodology
considers two axes of rotation per actuator, being them the main
and gimbal axis. The system based on speed control obeys the
Lyapunov stability conditions and its behavior is evaluated under
maneuver and perturbations, obtaining an accommodation time of
0.38% of the orbital period and a maximum variation of 0.032%
in relation to the desired quaternions under the application of the
maximum supported torque before the saturation of the actuators.

Keywords — Angular Momentum Exchange Devices, Attitude
Control System, CubeSat, Quaternions, Satellites.

I. INTRODUCAO

Sistema de controle de atitude (ACS) é um subsistema do
satélite cuja fungdo ¢ determinar com precisdo a orientagdo do
conjunto em relagdo a um sistema de referéncia. O movimento
de um objeto no espago ¢ definido por sua posigdo, velocidade,
atitude e movimento de atitude. Posi¢ao e velocidade descrevem
movimentos de translagdo do centro de massa do satélite,
enquanto atitude e movimento de atitude representam
movimentagdes rotacionais do centro de massa.

De modo geral, a analise de atitude pode ser dividida em
determinagdo, predi¢do e controle. Controle de atitude, o foco
do trabalho, ¢ o processo de orientar o satélite na direcdo
especificada, podendo ter carater de estabilizagdo ou de manobra
[1]. Existem diversos tipos de atuadores ativos de um satélite,
sendo um deles os dispositivos de troca de momento angular,
como rodas de reagdo ou giroscopios de controle de momento.
O modelo principal adotado para estudo foram os giroscopios de
controle de momento em velocidade variavel (VSCMG), visto
que o equacionamento da dindmica de atitude pode ser
facilmente adaptado para o uso em rodas de reagdo e em
giroscopios de controle de momento (CMG), agregando
generalidade ao trabalho.

O trabalho tem como objetivo geral o estudo e modelagem
computacional de um ACS aplicado aos dispositivos V'SCMG no
contexto de utilizagdo de pardmetros para um Cubesat 1U, visto
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que atualmente a aplicacdo deste atuador ¢ considerada limitada
devido as suas restri¢des de dimensdo, simulando e avaliando
seu comportamento em situagdes de manobra de estabilizagdo e
perturbagdes externas.

II. METODOLOGIA

A metodologia sera descrita conforme o sistema da Figura 1,
elaborado em simulagdo computacional e idealizado para o
controle de atitude a partir do movimento orbital pré-
estabelecido, apresentando os vetores de atitude desejados de
acordo com o sistema Vertical Local Horizontal Local (LVLH)
com origem em seu centro de massa. A estabilizagdo ativa sera
realizada através dos dispositivos VSCMG, com o satélite
iniciando com uma velocidade angular diferente da desejada,
simulando a manobra de estabilizacdo. Os torques externos
serdo considerados em uma segunda etapa a fim de verificar seu
comportamento sob influéncia de perturbacdes.

Torques Externes
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Fig. 1. Diagrama de blocos para o sistema de controle de atitude

A. Pardmetros Iniciais

Inicialmente, deve-se definir os parametros do satélite, de
sua orbita e dos dispositivos de troca de momento angular. Para
isto, supde-se 0 uso de um satélite padrdo CubeSat de dimensio
1U (10x 10 x 10 cm) e massa 1,33kg. O tensor de inércia J,, do
satélite foi calculado considerando uma distribui¢do de massa
homogénea.

Foram considerados os vetores posi¢do 7, ¢ velocidade v,
iniciais na base inercial centrada no centro de massa da Terra
(ECI), representada pelo sistema Jpc;. O momento angular
orbital B, em (1) obedecerd a Segunda Lei de Kepler da
conservagdo do momento angular, visto que ndo serdo
consideradas modificacdes orbitais. Ressalta-se que hy é 0
momento angular por kg de um corpo em orbita.

Ry = 75 x5 (1)

A Orbita estabelecida apresenta uma excentricidade de
0,0473 e um periodo de 106 minutos. No momento de sua
maxima aproximacéo o satélite atinge uma altitude aproximada
de 707 km. A Figura 2 mostra uma ilustragdo da orbita.

A fim de estabelecer os valores iniciais para a atitude do
satélite, define-se os angulos de Euler (2) e quatérnios iniciais
(3) no sistema centralizado no corpo do satélite I,

EAg = [¢,6,1] = [0°0°0°] )
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Fig. 2. llustragdo da orbita do satélite com os vetores posi¢do T e velocidade ¥
em um dado instante orbital.

Para a velocidade angular do satélite, o valor desejado sera
igual ao da 6rbita no tempo em questdo, sincronizando os vetores
de atitude do satélite conforme proposto pelo sistema LVLH. A
fim de promover uma estabilizaggo inicial por parte do ACS, sera
utilizado de forma arbitraria em (4) um valor inicial de 1000
vezes a velocidade angular orbital no instante inicial.

@y =10° .22 = [-0,4634 0 0,9811] "2 @)

" lirli?

Tem-se os vetores de atitude iniciais desejados conforme
propoe o sistema LVLH, representados na base 3., na Eq. (5).

—

T

@5, = ———=[-0,9042 0 —0,4271]
(7]l

. hy

@y, = ——-=[0,4271 0 —0,9042] (5
(IRl

@ = @, xa, =[010]

-

Considerando um vetor arbitrario 7 na referéncia Jgc,
deseja-se obter em (6) uma matriz de rotacdo (DCM) que
rotacione do sistema Jp; para o sistema S,,,, que tem como
versores dq, d, € ds.

aj.x; dp.y; a;.z7
Ciyin-gcr = |@2. %] @z.y] @3.7{ (6)
a;x; a3.y{ 3.7

Utilizando em (6) os vetores @, d,, € d3, calculados na Eq.
(5) e tomando como eixos ¥; =[100],y; =[010] eZ; = [00 1] do
sistema Sz, tem-se (7) como matriz de rotagdo (DCM) no
instante inicial e (8) como o quatérnio inicial desejado.

0 1 0
Cvin-gcr, = (04271 0 —0,9042 (7)
09042 0 -0,4271
Gaes, = [—0,3785 0,5973 0,5973 —0,3785] (8)

Sao adotados trés atuadores VSCMG no satélite, cada um
apresentando seus proprios eixos, conforme a Figura 3. Define-
se o posicionamento inicial dos j-ésimos elementos de troca de
momento angular, expandidos nas Eq. (9-11).

1 0 0
Paraj=1: a,,= [0] , 851y = H , A1, = [0] 9
0 0 1
0 0 1
Para j=2: a4, = H LAz, = [0] , g, = 0] (10)
0 1 0
1

0 0
Para j=3: 4,,= [0] A3, = [0] LA, = H (11)
1 0 0

ag

’.)Sj}

AN

Fig. 3 Ilustragdo dos eixos de cada dispositivo de troca de momento angular nos
sistemas J; inerciais e centralizados no respectivo atuador.

O modelo de configuracao (12) dos dispositivos VSCMG ¢é
proposto, com o eixo de rotagdo 4, de cada atuador mantido
constante [2].

a;j = cos y; &, — seny; &

a

sig

= cos¥; &, + seny; éffo (12)

sj
dgj = dgj,
sendo y; o angulo de rotagdo gimbal em torno de ;.

Desta forma, tem-se em (13) a DCM que rotaciona do
sistema J; de cada dispositivo para o sistema Jsqc,,,-

a8, .35 ap.4;
C; = |az.4y az.4; ay.4y (13)

— A

a; .4, Q3.4 az.4;

No sistema de controle, define-se uma matriz K de ganhos
para o erro da velocidade angular do satélite, a qual sera a
diferenga entre as velocidades angulares atual e desejada.
Introduz-se o coeficiente de decaimento exponencial do ganho
das rodas p, e os ganhos iniciais para as rotagdes em torno de g
e 4, sendo respectivamente W, € Wy,.

Serdo considerados inicialmente a velocidade angular q;, de
rotagdo em torno do eixo principal a;, os angulos de rotacdo y;,,
o tensor de inércia dos atuadores ¥; € 0 momento de inércia em
torno do eixo de rotagdo principal I,. A fim de simular o
comportamento real dos atuadores, foram definidos alguns
pontos de saturagdo, como a velocidade Q,,,, € aceleracdo Q..
angulares maximas em torno do eixo de rotagdo principal, e a
velocidadey, e aceleragdoy, ~ angulares maximas em torno
do eixo de rotagdo gimbal. Os respectivos valores adotados estao
dispostos na Tabela I, sendo similares aos encontrados nas
principais bibliografias, manuais ou datasheets de dispositivos
de dimensdes compativeis.

TABELA 1. Parimetros de Simula¢io

PARAMETRO VALOR UNIDADE
0,002167 0 0
Jsat [ 0 0,002167 0 kg. m?
0 0 0,002167
g [6400 0 3023] km
Vo [0 7,6797 0] km/s
0,00015 0 0
Y; [ 0 0,0006 0 ] kg. m?
0 0 0,0002
I 5,7.1075 kg. m?
-Qjo 500 rpm
Yig 0 e
Qmax 3800 rpm
V]max 16,7 rpm
Qmax 12 rad/s?
Vmax 0,7 rad/s?
2 0 0
K [0 2 0]
00 2
Ws, 100
Wy, 1

By 107°
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B. Atitude do Satélite

Para a estimativa computacional da atitude do satélite, em
cada momento da execucdo, a aceleracdo angular w,, gerada pela
atuacdo dos dispositivos ¢ integrada e transmitida para o calculo
em (14) da derivada do quatérnio atual 4. O sistema de referéncia
utilizado sera centralizado no corpo do satélite em Jy4,,,,, Sendo

avelocidade angular deste sistema medida em relagdo ao S, [3].

= (14

sendo o termo sobrescrito x correspondente ao operador matriz
de produto vetorial, cuja notagdo também ¢ utilizada em

(21031(7].

C. Referéncia Orbital e Atitude Desejada

Nesta etapa, simula-se a orbita do satélite, gerando a atitude
desejada com base em sua posicdo atual. Calcula-se em (15) o
estado do satélite no sistema .

estadoamal = [ ?atual 17utual ] (1 5)

A cada iteracdo, o estado ¢ atualizado, atribuindo a sua
derivada como a velocidade atual e a acelerag@o gravitacional.
Para a geracdo da atitude desejada com base no sistema LVLH,
utiliza-se a Eq. (5) com os vetores de estado atualizados, ou
seja, levando em conta 7.

Utiliza-se (6) para o calculo atualizado da matriz de rotacao
Cryin-scr - Esta matriz é convertida em seguida no quatérnio
desejado qq.s- A velocidade angular desejada w,,, ¢ calculada
em (16) no sistema J,,, visto que a;, esta expresso em ECI.

hol
des = ” O%E;te EZ (16)
I acuaill

Assim, a fim de obter a velocidade angular desejada no
sistema J¢q¢ Fixo? aplica-se a matriz de rotagdo Cyq,,,-pcr- Tal

matriz € obtida convertendo o quatérnio atual ¢ em uma matriz
DCM. Tem-se entdo (17):

[N | . _ — JEC]
Wes *atfixo = Csatﬁx,,—ECl Wes el (17)
D. Dispositivos de Troca de Momento Angular e

Equacdo Geral da Dindmica de Atitude

Nesta etapa, determina-se a posi¢do dos eixos de cada
dispositivo VSCMG e a aplica na equagdo geral da dindmica de
atitude a fim de calcular a aceleracdio angular w,, gerada no
satélite. O sistema ¢ realimentado pelas aceleragdes ¢, e
velocidades angulares y, dos atuadores provindas do controle.
Para cada valor de velocidade angular y, em torno de 4, dos
dispositivos, uma integragdo é realizada a fim de obter a posi¢ao
de seus eixos a partir de Vie: Para isto, atualiza-se os eixos
utilizando (12). A partir dos vetores atualizados, obtém-se em
(13) as matrizes de rotagdo C;, considerando a; =[100], a; =
[010] € @; = [00 1] como versores referéncia no sistema S, _

Determinadas as matrizes C; as quais rotacionam do sistema
de cada dispositivo de troca de momento angular para o sistema
fixo ao satélite, calcula-se em (18) o tensor de inércia total J,o.a
do conjunto satélite e atuadores.

Jiotar = Jsar + er'l=1 GY; CI'T (18)

Une-se em (19) as contribui¢cdes individuais de todos os
elementos do conjunto no momento angular total kg, em torno
do centro de massa do satélite, projetando os eixos dos
dispositivos em Jq,,,,. considerando w,, como a velocidade

angular do satelite no Jq,,,, em relagdo ao sistema J;.

1
hem = (Jsae + 2i-1GY; C;'T)wn + (2}11 Y v, C; |0 ) +
0
. (19)
<Z;11 Isj roda Q‘j Cj 1 )
0

A derivada no tempo de (19) resulta no torque resultante T,
no centro de massa, aplicando o teorema do transporte, o qual
permite o calculo da taxa de variagdo de um vetor a partir de
outro observador. Assim, (20) é obtida e denominada como a
equacdo geral da dinamica do satélite.

dhey
dt

+ @21 hey = (Jsar + 211G Y, € g +
(Ba Ye; ¥y ag)) + (Bfals; ™™ O agp) +
(Tals; % Q¥ a) + [Ty, (Y= Yi)(ae; af; + (20)
a5;a;;)wy1] + 051 (Jsae + L] G Y; € )wzy +

. d
(TiaYe) ¥y 051 ag) + (Tfeals; " Qw3 a5)) = Tem

E. Analise de Estabilidade

A fim de avaliar a estabilidade do sistema, utiliza-se o
Teorema de Lyapunov nos dois estados das Eq. (21-22), sendo
respectivamente o erro da velocidade angular w,,,, € 0 quatérnio
do erro e.

Werro = Watual — Wdes = Tzf — Wqes (Ssa[fim) (21)
€ =Cqerro = ~Yatual * - Qdes (22)

sendo * o conjugado do quatérnio.

Considera-se (23) como a candidata a fungdo de Lyapunov.
Destaca-se que a fungdo representa a energia cinética rotacional
do erro associada com o vetor de erro do quatérnio.

1T a7
4 (werrm e) = Ewerru ]tutul Werro t €7 € + (1 - eO)Z (23)
sendo: e, — Parte escalar do quatérnio do erro

€ — Parte vetorial do quatérnio do erro

Sabe-se que (23) satisfaz as condigdes de candidata para
estabilidade assintotica global, visto que € definida positiva em
todo 0 espaco V (w.,..,e) > 0 para quaisquer valores de estados
diferentes de zero, apresenta V (@, €) =0 para os estados
W.ro = € =0, & continuamente diferenciavel em respeito aos
seus estados e € radialmente ilimitada, visto que V (wgyro, €) = ©
quando a norma de seus estados tendem ao infinito.

A teoria da estabilidade indica que a derivada da fungao de
Lyapunov no tempo deve ser menor que zero. Sugere-se em
(24) a existéncia de uma derivada no tempo V(w,,,) para a
fungdo candidata, sendo ela negativa semi-definida.

V= _wgrro K werro (24)
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sendo K uma matriz positiva definida.

Desta forma, calcula-se em (26) a derivada no tempo da
funcdo candidata (23), utilizando a derivada do quatérnio do
erro das Eq. (25) extraidas a partir da expressdo matricial (14).

1
e= E(e0 I+ e)w,yy (25)
. 1
€ = —EeT W21
4 (werro' e) = Werro (E ]tutal Werro + ]total Werro + e) ( )

Igualando as expressdes (26) ¢ (24), obtém-se em (27) a
condigdo de estabilidade.

1. RN
-K Werro = E ]total Werro + ]total Werro T € (27)

Entretanto, para que seja provada a estabilidade assintdtica
global nos estados de equilibrio, conforme o método direto de
Lyapunov, V (w,,.,,e) deve ser globalmente negativa definida.
A teoria de estabilidade desenvolvida por [4] sera utilizada para
concluir a estabilidade assintotica, conforme indica [5]. Tal
teoria sugere que, para os pontos onde V (w,,,.,, ) = 0, as suas
derivadas sucessivas de ordem par e impar serdo
respectivamente zero ¢ negativas definidas quando avaliadas
nesses mesmos pontos.

Aplicando a solu¢io w,,,, =0 em (27), tem-se a condi¢do
(28) que garante que V (weyro,€) = 0.

we;'ro = _]tatal_lz (28)

Avalia-se entdo as derivadas sucessivas de (24).

V (werrm e) =-2 wgrro K Werro (29)
V (werro' e) =-2 wgrro K Werro — 2 (‘)Zrn) Kwerro (30)

Constata-se em (29) que a primeira derivada par de ordem
maior resulta em zero quando @,,,, = 0. Aplicando em (30) a
condigdo (28) de estabilidade quando @,,,, = 0, tem-se (31).

4 (61 e) =-2 é>T(]total_l)T K (]total_l)? (31)

Nota-se que a primeira derivada impar de ordem maior
7 (0,e) ¢ negativa definida em (31), sendo suficiente para a
estabilidade assintotica conforme o teorema proposto em [4].

F. Controle de Atitude

Garantida a estabilidade do sistema, deseja-se utilizar a
condi¢do (28) na equacdo geral da dinamica de atitude (20),
considerando as Eq. (21-22) juntamente com (27). Apos as
manipulagdes, obtém-se a equagao geral de estado (32).

K Werro _]total m +é-— 0);1 ]total Watual ~
(Zr,l %0 0t Asj) + Tem = [(Z?:l% (Y5 —
Ytj)(atj a.:j+asj a{j)) (watual+m) + (32)

(B 1™ @ @) + (B Yoy @t @)Y, +
(Ta Ye; V) ag;) + (Tfals; ™ 9 as)
A fim de melhorar a visibilidade da equacdo geral de estado,
propde-se em (33) a disposi¢do compacta dos termos [2] [6] [7].

Bjy+Cy +DO=M (33)

Considera-se o uso apenas de termos diferenciais de
primeira ordem, visto que as contribuicdes de y, sdo muito
inferiores frente aos demais, além de causar, na pratica, a
amplificagdo de ruidos. Introduz-se em (34) o calculo da
solugdo para a equacdo geral de estado, a fim de obter o vetor
de controle n com os #n dispositivos.

Qn=M (34)
sendo: Qe=[c D],
77 = [Ql Qn };1 Vn]T

A solug@o serd obtida através de um problema de otimizagao
com restricdo em um sistema de controle com a filosofia
baseada em velocidade angular. Define-se entdo em (35) a
matriz diagonal W de ganhos para os atuadores.

Wiy 00 0 0 0
0 ~ 0 0 0 0
0 0 W, 0 0 0

W=lo0 0 0o w, o o (35)
00 0 0 =~ 0
o o o o o w,l

Assim, preenche-se a matriz W com os termos W,; conforme
(36), considerando W,, e p, constantes.

Wsj = WSO e_urd (36)

sendo: & = det|C Ct|

O parametro § tem um significado importante para os
dispositivos CMG, indicando o nivel de singularidade.

Assim, define-se a fun¢do h(n) a ser minimizada:
() = 0" Wiy (37)

{min[h(n)]

sendo as restrigoes:
¢ Qn=M

Para tal minimizagdo, deve-se introduzir os multiplicadores
de Lagrange 2 = [, 1, 4;]", culminando em (38).

FG) = n™Win + AT(Qn — M) (38)

. - « dh dh o e
Resolve-se as derivadas parciais 5 =0ez=0 substituindo

os multiplicadores de Lagrange, obtendo a solugdo final (39).

n=wQ @WQ)'M (39)

III. ANALISE DOS RESULTADOS

A. Resposta do Sistema sob Manobra

Os valores de inicializagdo foram aplicados no modelo
computacional conforme a metodologia, com uma velocidade
angular inicial do corpo do satélite em 1000 vezes a desejada,
simulando o momento em que o satélite ¢ langcado pelo
dispensador. O tempo de acomodacdo obtido foi de
aproximadamente 24,36 s, representando o momento cujas
oscilacdes dos valores de quatérnios obtidos ndo ultrapassam 2%
em relacdo aos quatérnios desejados, conforme a Figura 4. Tal
tempo de acomodagao corresponde a 0,38% do periodo orbital.
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Fig. 4 Oscilagdo em torno do quatérnio desejado e avaliagdo do tempo de
acomodagdo da manobra de estabilizagao.

Foi possivel perceber na Figura 5 a obtengdo da maxima
atuacdo dos dispositivos de troca de momento angular no
segundo inicial, conforme os pontos de saturagdo estipulados.
Além disto, constata-se na Figura 6 que a atitude se manteve
controlada durante o periodo de simulagdo de duas 6rbitas.

Velocidade Angular 4 dos dispositivos no eixo gimbal

7 pontat

7 pontoz |

? ponsad

0 5 10 15 20 25 30
Aceleragdo Angular 2 em torno do eixo de retagdo principal
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Fig. 5 Resposta dos dispositivos de troca de momento angular VSCMG.
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Fig. 6 Comparagao entre os angulos de Euler (sequéncia 3-2-1) dos quatérnios
obtidos e desejados durante o periodo de duas orbitas completas.

B. Resposta do Sistema sob Perturba¢do

Nesta etapa foram aplicados torques externos no centro de
massa do sistema realimentado, sem especificar sua natureza, a
fim de avaliar a resposta da atitude. Tal perturbagao foi acionada
no tempo de simulacdo de 100 segundos, ap0s a estabilizagdo. O
torque externo teve o formato degrau de ||T¢y|| = 1,66.1073 N.m
com as trés componentes vetoriais de mesmo valor. Para este
caso, notou-se que o comportamento do sistema se manteve
praticamente inalterado com um pico de variagdo de 0,032% em
relacdo aos quatérnios desejados, conforme a Figura 7.
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Fig. 7 Oscilagdo em torno do quatérnio desejado.

Logicamente, foi possivel constatar um aumento nas
atuacoes dos dispositivos de troca de momento angular durante
a insercdo de torques externos com fins compensatorios.
Torques maiores que 1,66.107° N.m levaram o sistema a
instabilidade, visto que os dispositivos saturam e ndo sdo
capazes de fornecer ao sistema os torques demandados.

IV. CONCLUSOES

O sistema de controle de atitude proposto utilizando os
dispositivos VSCMG apresentou resultados otimistas na
estabilizacdo do sistema, porém sua viabilidade deve ser
estudada em termos de design e constru¢do, visto que sdo
atuadores complexos ¢ normalmente grandes em relacdo as
dimensoes exigidas para um CubeSat.

Em contrapartida, estudos recentes procuram viabilizar este
tipo de dispositivo em escala reduzida, podendo prover novas
possibilidades para o controle de atitude e ao sistema de
gerenciamento energético do satélite. A metodologia utilizada
para projetar a simulagdo computacional seguida da analise dos
resultados obtidos satisfez os objetivos propostos, visto que foi
possivel realizar o controle de atitude diante de manobras de
estabilizacdo e de perturbagdes externas.

Finalmente, sugere-se como perspectivas futuras comparar
os resultados obtidos com métodos de controle baseados em
outras filosofias, como a utiliza¢do de controle de torque ou de
aceleragdo, ou ainda confronta-los com métodos lineares, como
por exemplo o PID, ou com a utilizagdo de rodas de reacdo.
Propde-se modelar a inser¢ao de torques externos baseados em
gradiente gravitacional, radiacdo solar, aerodindmica ou
magnetismo.

REFERENCIAS

[1] WERTZ, James R. Spacecraft Attitude Determination and Control. D.
Reidel Publishing Company, v. 73, 1978.

[2] BEVILACQUA, Riccardo. Controllo non lineare dell'Assetto di
Piattaforme Satellitari equipaggiate con V.S.C.M.G. (Variable Speed
Control Momentum Gyroscopes). Orientador: Chiara Valente. 179 p.
Dissertagdo (Mestrado em Engenharia Aeroespacial) - Universidade de
Roma, Roma, 2002.

[3] RUITER, Anton J.J. Spacecraft Dynamics and Control: An Introduction.
WILEY, 2013. 589 p. ISBN 978-1-118-34236-7.

[4] MUKHERIJEE, Ranjan; JUNKINS, John L. Invariant Set Analysis of the
Hub-Appendage Problem. Journal of Guidance, Control, and Dynamics,
Vol. 16, pp. 1191- 1193, 1993.

[5] DANDO, Aaron J. Robust adaptive control of rigid spacecraft attitude
maneuvers. 282 p. Queensland University of Technology, 2008.

[6] SCHAUB, Hanspeter; VADALI, Srinivas R.; JUNKINS, John L.
Feedback Control Law for Variable Speed Control Moment Gyros. The
Journal of the Astronautical Sciences, v. 46, ed. 3, p. 307-328, 1998.

[71 'YOON, Hyungjoo; TSIOTRAS, Panagiotis. Spacecraft Adaptive Attitude
Control and Power Tracking with Single-Gimballed VSCMG and Wheel

Speed Equalization. Journal of Guidance Control and Dynamics, v. 25. p.
1081-1090, 2002.



