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Abstract: This paper addresses the development and results of an attitude control system
designed for an experimental rocket, built to have its rotational axes stabilized during the
entire rocket’s ascent flight operation. To achieve this, its nonlinear equations of motion were
developed, not considering aerodynamics coeflicients and mass variation. Therefore, the control
law was designed using the sliding mode control for the nonlinear equations, since it is a well-
known robust control method. Simulations of the whole system were performed and the results
were analyzed taking into account the expected results for the control system. Thus, all the
results and knowledge obtained during this project offer an alternative to the most used control
systems in real aerospace applications.

Resumo: Este artigo aborda o desenvolvimento e os resultados do projeto de um sistema de
controle de atitude para um foguete experimental, o qual foi projetado de modo a estabilizar os
seus eixos de rotagao ao longo de todo o seu periodo de ascensao vertical. Para isso, suas quatro
equagoes de movimento nao-lineares foram desenvolvidas desconsiderando-se os coeficientes
aerodinamicos e variacoes de massa que ocorrem ao longo do voo de um foguete. Desta forma,
realizou-se o projeto do controlador utilizando o controle por modos deslizantes, o qual garante
uma maior robustez ao sistema. Os resultados obtidos a partir das simulagoes do sistema foram
analisados, considerando-se o que era esperado do sistema de controle em questao. Os resultados
e conhecimentos adquiridos ao longo deste trabalho oferecem uma alternativa aos métodos de

controle comumente utilizados em foguetes reais, os quais nao possuem uma boa robustez.
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1. INTRODUCAO

Ao longo das iltimas décadas, com o avanco da tecnologia
e da miniaturizacao dos sistemas espaciais, houve um au-
mento significativo na construgao de micro e nano satélites
(1kg a 100kg) devido ao seu baixo custo e complexidade,
de acordo com Marchi (2017). Com isso, juntando-se ao
mercado ja existente de satélites, a indistria esta cada vez
maior, quase dobrando seu tamanho em um espaco de 10
anos, conforme explicado em (Dolgopolov, 2018).

Para dar conta deste crescente mercado, a industria de
lancadores de satélites deverda acompanhé-lo. Empresas
como SpaceX, Blue Origin e Rocket Lab realizam cons-
tantes desenvolvimentos de seus foguetes para conquistar
o melhor custo beneficio de lancamentos de satélites.

De modo a garantir uma implantacao bem sucedida de
satélites nas suas respectivas orbitas de destino, o veiculo
lancador necessita de um bom sistema de controle, capaz
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de performar tanto um langamento estavel e seguro quanto
as manobras espaciais ao longo do voo.

Entretanto, o projeto de um sistema de controle de foguete
ainda é um grande desafio, devido a sua caracteristica
intrinseca de nao-linearidade, além de ser um sistema
variante no tempo e possuir variaveis de estados acopladas.
Assim, é usual a linearizacdo do sistema em torno de
um ponto de operagao, além da suposicao de que alguns
parametros do sistema sejam constantes.

Embora o mercado do setor aeroespacial tenha crescido
bastante nos tltimos anos, o Brasil ainda nao possui um
veiculo lancador de satélites pronto que seja capaz de
enviar satélites brasileiros em 6rbita. Assim, desde meados
da década anterior, o foguete VLM-1 (Veiculo Langador
de Microssatélites) comegou a ser desenvolvido pelo TAE
(Instituto de Aerondutica e Espago), em parceria com o
DLR (Centro Aeroespacial da Alemanha) (Daitx e Kienitz,
2014). O foguete contard com um sistema de controle
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linear, com atuacao por controle vetorial de empuxo,
conforme pode ser visto em (Wekerle et al., 2016).

De acordo com o que foi visto, mesmo que o controle linear
seja mais simples de ser projetado e implementado, ele
nao garante uma boa robustez em relacao a incertezas
de modelo e distirbios. Assim, seria interessante para
o programa aeroespacial brasileiro a implementagao de
controles mais robustos utilizando-se os modelos nao-
lineares dos foguetes em questao.

Os foguetes experimentais, altamente difundidos entre
equipes universitarias e amadoras pelo Brasil nos tltimos
anos, devido a popularizacao de competigoes como o Fes-
tival Brasileiro de Minifoguetes, a Latin American Space
Challenge e a COBRUF Rockets, representam uma porta
de entrada de varios estudantes para o setor aeroespacial.

Assim, com uma motivacdo de poder colaborar futura-
mente com o programa aeroespacial brasileiro, o presente
trabalho propoe um sistema de controle de atitude para um
modelo de foguete experimental, utilizando-se o método
de controle por modos deslizantes, o qual proporciona
uma maior robustez do sistema em relagao a incertezas
de modelo e distirbios.

A dinamica de um veiculo aeroespacial é normalmente
estudada em 6 graus de liberdade: trés em translagao e
trés em rotacao. O controle de atitude é inserido com o
objetivo de controlar os movimentos de rotacao do veiculo
que, por sua vez, sao comumente chamados de rolamento,
(¢, em torno do eixo z), arfagem (6, em torno do eixo y) e
guinada (¢, em torno do eixo z). Vide ilustragéo na Figura
1.
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Figura 1. Seis graus de liberdade de um foguete.

Em (Hall et al., 1999) e (Hall et al., 1998), um controlador
PID ¢ utilizado no projeto do sistema de controle de
atitude para o foguete X-33. J4 em (Zhu et al., 2001),
foi utilizado um método por linearizacao de trajetéria
do sistema para controlar a atitude do mesmo foguete.
Entretanto, a robustez ainda é um problema e, por isso,
técnicas de controle nao-lineares robustas, como o controle
por modos deslizantes, sao cotadas para reduzir riscos e
tempos de andlises pré-voo, de acordo com Scott e Shtessel
(2010).

Em (Scott e Shtessel, 2010), um controlador por modos
deslizantes de ordens superiores foi implementado para
o foguete SLV-X utilizando a representagao de atitude
por quaternions. J4 em (Yongwoo e Youdan, 2015), foi
realizada uma comparacao entre as técnicas de controle
por modos deslizantes classica e de ordens superiores para
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um controle de atitude de um missil, utilizando uma
modelagem baseada em angulos de Euler.

2. DESCRICAO DO PROBLEMA

A planta a ser controlada neste projeto é o foguete ex-
perimental ATOM II, projetado pelo Grupo de Foguetes
do Rio de Janeiro para alcancar um apogeu de 3 km. O
projeto conceitual do foguete, feito utilizando-se o software
OpenRocket, pode ser visto na Figura 2.

Devido as suas dimensoes pequenas, que permitem descon-
siderar modos flexiveis, a modelagem foi feita considerando-
o um corpo rigido, ou seja, um corpo no qual as particulas
possuem posigoes relativas constantes, uma em relagao as
outras, ao longo do tempo de operacao do sistema.

Foguete
Tamanho 2843 mm, didmetro max. 156 mm
Massa com motores 34105 g

Estabilidade: 1,78 cal
@ CG1713 mm
* CP:1991 mm

e [‘ (

Apogeu 2374 m
Velocidade max.: 246 m/s (Mach 0,73)
Aceleragéo max.: 73,9 m/s?

Figura 2. Foguete ATOM II.

2.1 Sistemas de Coordenadas

Para este projeto, considerou-se que o foguete estd em seu
periodo de ascensao vertical, que, neste caso, possui uma
curta duracao de 23 segundos até o seu apogeu. Por esse
motivo, a rotagao da Terra foi desconsiderada e escolheu-
se dois sistemas: o Sistema de Coordenadas Inercial (I) e
o Sistema de Coordenadas do Foguete (B).

O sistema de coordenadas inercial I é representado pelos
vetores unitdrios {X,Y; Z} e corresponde a um sistema
geocéntrico nao rotativo. J4 o sistema de coordenadas do
foguete B, representado pelos vetores unitérios {x,y,z},
possui como origem o centro de gravidade do veiculo,
tendo como eixo x o seu eixo longitudinal e os eixos y e z
dispostos de modo a garantir que o sistema de coordenadas
seja dextrogiro.

Para o presente projeto, escolheu-se a utilizagao dos an-
gulos de Euler ® = [¢p 6 ]T, na sequéncia 321, por
ser um formato mais tangivel fisicamente e, portanto, com
visualizacao relativamente simples. Embora esta sequéncia
apresente uma singularidade quando 8 = 90°, ela nao causa
impactos neste projeto uma vez que esta atitude nao deve
ser atingida.

Assim, a partir do mostrado em (Hughes, 2004), tem-se a
formulagao para a matriz de atitude em fungao dos angulos
de Euler, que é utilizada para a transformacao de vetores
descritos no referencial I para o B:

clhcy cOsy —s6
DB/ = |—costp+spslcy chch+spshsy spch
s¢sy+copsfcy —spcp+copsfsy copch

(1)

onde s(+) = sin(-) e ¢(+) = cos(+)
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Figura 3. Sistemas de coordenadas utilizados.

2.2 FEquagoes dinamicas

As equagbes de movimento do veiculo foram desenvolvidas
considerando-o como um corpo rigido, a partir dos traba-
lhos realizados em (Cornelisse, 1979), (Wie, 2008), (Du e
Wie, 2012) e (Hughes, 2004).

A equacdo da dinamica translacional do foguete descrita
no referencial B é obtida a partir da segunda Lei de
Newton, e é dada por

1 T
Vi + [wg/fx] Vg = — (Fp +Fjp) + (DB/I) g, (2)
onde m é a massa do foguete, Vg = [u v w]T corresponde

. . B/I .
ao seu vetor velocidade linear, w B/ =1 q 7T ¢

o vetor de velocidade angular, F% é a resultante das
forgas aerodinamicas e aparentes, F; é o vetor empuxo

do motor, g; é o vetor aceleragao gravitacional e [wB/ 1 ><]

B/I

é a matriz produto vetorial de w”/*, definida, por exemplo,

em (Hughes, 2004) como

[wh/1x] = l_oq _2 Zp] | 3)

J4 a equagao de movimento rotacional (equagao de Euler)
descrita em B é obtida partindo-se da segunda Lei de
Euler, e é dada por

B/I

50" B/I

= —[wp/ % ]Ipwp +TH+ TG, (4)
onde Jp = diag{Jys, Jyy,Jz2} ¢ o tensor de inércia
(suposto aqui ser diagonal), T% ¢ o torque provocado pela
resultante das forcas aerodinamicas e TG é o torque de
controle.

2.3 FEquacgdes cinemdticas

As equagOes cinemdticas translacional e rotacional do
foguete sao as responséaveis por descrever seus estados de
posicao e atitude, respectivamente.

A equacao de posigao é obtida através da derivagao do
vetor velocidade. Entretanto, como deseja-se obter o vetor
posicio Ry = [R, R, R.|T, descrito no referencial
inercial I, e a velocidade medida é descrita no referencial
B, tem-se

R; = D!/Bvyp. (5)

Levando em conta novamente os angulos de Euler na
sequéncia 321, de acordo com o mostrado por Hughes
(2004), a equagao cinemadtica de atitude é dada por

® = Gowi/", (6)
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onde ® = [¢p 6 |7 sdo os angulos de Euler e a matriz
Gg ¢ dada por

1 cosf singsinf cos@sinb
0 cos¢cosf —singcosb| . (7)

Gg =
cosf | ¢ sin ¢ cos ¢

2.4 Modelo em espaco de estados

De forma a simplificar o projeto do controlador, as equa-
¢oes de movimento de atitude, (4) e (6), sdo aqui reescritas
no formato de espaco de estados:

1 = fi(T1,22), (8)
&9 = fo(x2) + Bu + Bd, (9)

A A B/1 A T— A A
ondemlz'@,mz:wB/,B:JBl,u: %, d=Tg,

fi(@1,22) £ Go(z1)22,
fo(ma) & =I5 22 x | T pza.
Para o projeto do controlador de atitude na segao seguinte,
¢ também 1til obter uma equagao diferencial de segunda

ordem para cada componente de 1. Isso é feito derivando
(8) em relacdo ao tempo, o que resulta em

&1 = fy(x1,®2) + g(x1)u + g(z1)d, (10)

onde

Fa(mr, o) = Go (1) xs + Go(xy) folms),
g(xi) = Go(x1)B.

(11)
(12)

Por fim, vamos supor que o disturbio d seja limitado
segundo |d;| < pi, i = 1,2,3, onde p; > 0 sdo constantes
conhecidas.

3. PROJETO DO CONTROLADOR

Esta se¢ao projeta um controlador por modos deslizantes
para estabilizar robustamente os angulos de rolamento ¢,
arfagem 6 e guinada .

Optou-se pelo controle por modos deslizantes visto que
esta é uma técnica de controle robusta a incertezas do
sistema, que estao presentes neste projeto na forma de
esforcos aerodindmicos e aparentes nao modelados com o
propdsito de se obter uma representacao simplificada.

Sendo assim, a saida controlada corresponde a x;. Esta
deverd seguir o sinal de referéncia representado por ; e,
portanto, a diferenca entre ambos os sinais deverd ser nula.
Define-se o erro de saida como:

o1 e [¢
ii‘l £ | — 11_51 =10| = 0| — 0_ 5
P (U (4
A partir da definigao do erro de saida &1, pode-se encontrar

a sua dinamica ao deriva-la e substituindo &; pela equagao
(10), conforme mostrado a seguir:

(13)

51 = f3($1,w2)+g(m1)u+9(m1)d_il- (14)

De acordo com Slotine e Li (1991), vamos definir uma
superficie de deslizamento o = 0, onde, para i = 1,2, 3,

d n—1
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Sabe-se que a equacao de cada uma das varidveis de estado
é de segunda ordem, ou seja, n = 2. Assim, tem-se as trés
variaveis de deslizamento descritas pela equacao matricial

o = 1;31 + Ai’h (16)
onde
A1 0 O
A210 X 0],
0 0 Xs

com Aj, Ap e A3 € Ry

Derivando-se a equagéo (16) e substituindo :il pela equa-
¢ao (14), o modelo dindmico para a varidvel de desliza-
mento o é obtido a seguir:

6=F— X +g(z1)u+g(z1)d, (17)

onde F £ f3($1,582) + ALy e X1 £ 1%1 + Af1

De modo a garantir que a trajetéria do sistema alcance a
superficie de deslizamento e nela permaneca até o fim da
operacao do sistema, tolerando a presenga dos distirbios e
incertezas dinamicas, propoe-se a seguinte lei de controle
para o modelo apresentado em (17):

u=—g '(z1) (F — X1 + K,sign(o)) . (18)
Assim, tem-se a dinamica da superficie como:
6 = — K sign(o) + g(z1)d, (19)
onde
sign (o) ksi 0 0
sign(o) £ lsign(ag)l , K, 2 l 0 ke O 1 ,
sign(os) 0 0 ks

com kg1, keo € kg3 € Ry

A efetividade da condi¢do apresentada em (19) pode ser
confirmada utilizando-se a seguinte candidata a funcao de

Lyapunov:
1< ’
i=1

Derivando-se (20) no tempo e substituindo a equagao (19),
tem-se:

V =—Vav'2 [r(K.) - sign” (o)g(z1)d] .

(20)

(21)

Assim, tomando-se a norma do segundo termo de modo a
majoré-lo, tem-se que:

V< —Vav'2 [(K,) - V3 lg(@)lp]

onde p = \/pi + p3 + p3.

Conforme mostrado em Bhat e Bernstein (2000), se existir
¢c>0eac(0,1),tal que V satisfaca V < —cV?, entao
o = 0 é estdvel em tempo finito. Assim, de modo que (22)
atenda essa condicao, basta escolher ganhos kg1, kg2 € ks3

tais que tr(K,) > /3 ||g(x1)||p, ¥V 1.

(22)

4. SIMULACOES E RESULTADOS

As simulagoes do controlador projetado foram realizadas
no software Simulink, considerando-se que o foguete possui
uma massa de 34 kg e sua matriz de inércia corresponde a
Jp = diag{0.104,22.971,22.971}. Os vetores F% e T%, que

representam as forgas e torques aerodinamicos e aparentes

ISSN: 2525-8311

1674

Empuxo (FT)

£

Reacdo (fgés)

/

Empuxo (?T)

Figura 4. Forgas atuadoras no foguete para controle de
atitude.

nao modelados, foram incluidos como distiirbios senoidais
no sistema, com amplitudes de [100 50 50]7 e [5 100 100]T,
respectivamente.

As componentes do ganho K, = [150 50 50]7 foram
escolhidas de modo a superar os distirbios de torque d em
cada um dos eixos de rotagao, de acordo com a condigao
de estabilidade mostrada ao final da tltima secao.

Para limitar os sinais de controle do sistema, de modo a
evitar situagoes irreais, considerou-se dois tipos de atuado-
res e suas limitacoes fisicas, definidos abaixo e ilustrados
na Figura 4:

e Para o eixo de rolamento, um sistema de controle
por reacao foi considerado, utilizando-se jatos de géas
frio perpendiculares as laterais do foguete e, assim,
proporcionando um torque Ty4s €;

e Para os eixos de arfagem e guinada, considerou-se um
sistema de controle do vetor de empuxo, aplicado em
uma tubeira mével do foguete, com deflexoes de 7 e
do e resultando em um torque Tiye.

Assim, conforme definido em (Tewari, 2011), estes atua-
dores tém seus limites fisicos definidos por

Tg(is < Tcz < ng87
—FrXg00 <Toy < —FrX,o, (24)
—FpX,01 < Too < —FrX,6.

Considerou-se que o torque maximo possui um valor de
Ty4s.max = 40 Nm. J4 para os eixos de arfagem e guinada,
levou-se em conta que a deflexdo maxima da tubeira mével
é O1.mazr = O02.maz = 10°. Assim, considerando Fr =
2489,1 N como o empuxo médio e X; = 1,05 m como a
distancia entre o centro de pressao do foguete e a tubeira
do motor, obtém-se os limites —40 < Ty4, < 40 Nm e
—460 < T}y < 460 Nm.

O método numérico Runge-Kutta de quarta ordem foi
utilizado, com um passo de 1072 s, e as condicdes iniciais
sao mostradas na Tabela 1, as quais foram escolhidas de
acordo com situagoes realistas de lancamento de foguetes
experimentais.
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Tabela 1. Condigbes iniciais das varidveis de
estado.

Varidveis de estado Valor inicial

[¢ 6 4]" [10° 5° 1°]T

p g T [0 0 0] rad/s
[Re Ry R.]T 00 0T m

u v wT [0 0 0]7 m/s

As respostas do sistema, bem como os seus sinais de
controle e variaveis de deslizamento, podem ser vistos nas
Figuras 5-14. As respostas para os estados ¢, 6 e ¥ sao
mostradas pelas linhas azuis nos trés primeiros graficos.
Ja as linhas laranjas tracejadas representam a resposta do
sistema com a auséncia do ganho de chaveamento K, na
presenca apenas da parte nominal do controlador. A nitida
diferenca entre as respostas evidencia que este termo, o
qual é responsdvel por satisfazer a condigao de modo
deslizante caso supere os disturbios presentes, é capaz de
oferecer uma resposta robusta mesmo frente a incertezas
nao modeladas, conforme foi explicado em (Slotine e Li,
1991).

Na Figura 14, tem-se os sinais de controle T, 1., e
T.., respectivamente, junto aos seus limites de saturacao.
Observando-se seus gréficos, é possivel notar a presenca de
uma alta frequéncia de chaveamento. Neste caso, visto que
a implementagao da simulacao do sistema nao apresenta
a inclusao de dinamicas nao modeladas, a trepidagao pre-
sente deve-se a erros consequentes da simulacao numérica.
Isso pode ser comprovado ao se reduzir o passo da simu-
lacdo para 10™* s, cuja simulacdo resultante mostra um
aumento na frequéncia do chaveamento, conforme visto
na Figura 15.

Vale ressaltar que, como bem reportado na literatura, a
alta frequéncia de controladores por modos deslizantes do
tipo projetado pode levar a um elevado gasto energético
e um desgaste excessivos dos atuadores. Adicionalmente,
pelo fato de, na pratica, nao ser possivel implementar esse
sinal com a frequéncia idealmente infinita, as variaveis de
estado oscilardo em torno da superficie de deslizamento,
num movimento conhecido como chattering

Para o modelo translacional do sistema, mostra-se, na
Figura 16, a velocidade vertical e a altitude alcancada
pelo foguete durante seu tempo de voo. A altitude méxima
medida para o foguete simulado foi de 1303, 3 m, enquanto
sua velocidade méaxima foi de 146,3 m/s.

— ¢ com ganho Ks

¢ (graus)

tempo de voo (s)

— @ com ganho Ks

- - - # sem ganho Ks |
Sinal de referéncia

%1074 4
i AL AN\ J
VAR VAR VAR N

s 55 6 6.5 7

0 (graus)

1 I I I |
0 1 2 3 5 6 7 8

4
tempo de voo (s)

Figura 6. Resposta do sistema para manter o estado 6 em
0° com e sem a presenca do termo K.

1 de referéncia] |

1 (graus)

R NIVANEV.S WA\ |
VNV N NS
1r % 55 6 65 7
e \ | ‘ ! \ ‘
0 1 2 3 5 6 7 8

4
tempo de voo (s)

Figura 7. Resposta do sistema para manter o estado ¢ em
0° com e sem a presencga do termo Kj.

p (graus/s)
UGN
G o
S o
S oo
m E
I

)
=
L

N
a
T

L

@
S

tempo de voo (s)

Figura 8. Velocidade angular do eixo = durante o tempo
de voo.

q (graus/s)

0.02
0 “ M “ |ﬁ 4
-0.02

tempo de voo (s)

Figura 5. Resposta do sistema para manter o estado ¢ em  Figura 9. Velocidade angular do eixo y durante o tempo

0° com e sem a presenga do termo Kj.
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de voo.
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Figura 14. Sinais de controle com a simulacao com passo
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5. CONCLUSAO
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de atitude para a estabilizacao dos trés eixos de rotagao
de um foguete experimental: o eixo de rolamento ¢, o
eixo de arfagem 6, e o eixo de guinada . Um modelo
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dindmico-cineméatico nao linear foi obtido para um fo-
guete experimental, considerando-o como um corpo rigido
e desprezando a modelagem especifica das suas forgas e
torques aerodinamicos. Desta forma, escolheu-se desen-
volver um controlador por modos deslizantes de primeira
ordem, visto que é um método de projeto robusto que visa
apresentar uma resposta estavel mesmo frente a incertezas
no modelo e distirbios externos. A partir das simulacoes
do sistema em malha fechada, observou-se que as respostas
das varidveis de estado, mesmo na presenga de incertezas
e disturbios, apresentaram um bom desempenho ao longo
do tempo de operagao.

REFERENCIAS

Bhat, S.P. e Bernstein, D.S. (2000). Finite-time stability
of continuous autonomous systems. SIAM Journal on
Control and Optimization, 38, 751-766.

Cornelisse, J. (1979). Rocket Propulsion and Spacecraft
Dynamics. Pitman, Londres, 1 edition.

Daitx, H. e Kienitz, K.H. (2014). Desenvolvimento de
algoritmo de controle para o veiculo langador de mi-
crossatélites (vlm). Anais do XX Congresso Brasileiro
de Automdtica.

Dolgopolov, A. (2018). Analysis of the commercial satellite
industry. doi:10.2514/6.2018-5296.

Du, W. e Wie, B. (2012). Dynamic modeling and flight
control simulation of a large flexible launch vehicle.
AIAA Guidance, Navigation and Control Conference
and Ezhibit.

Hall, C.E., Hodel, A.S., e Hung, J.Y. (1999). Variable
structure pid control to prevent integral windup. Pro-
ceedings of the 31st Southeastern Symposium on System
Theory, IERE.

Hall, C.E., W., G.M., e Hendrix, N.D. (1998). X-33
attitude control system design for ascent, transition, and
entry flight regimes. AIAA Guidance, Navigation, and
Control Conference and Exhibit, ATAA.

Hughes, P.C. (2004). Spacecraft Attitude Dynamics. Dover,
New York, 1 edition.

Marchi, L.O. (2017). Estudo de manobras para colocagao

de um satélite em uma Orbita nominal.

Scott, J.E. e Shtessel, Y.B. (2010). Launch vehicle atti-
tude control using higher order sliding modes. AIAA
Guidance, Navigation, and Control Conference.

Slotine, J.J.E. e Li, W. (1991). Applied Nonlinear Control.
Prentice-Hall, New Jersey, 1 edition.

Tewari, A. (2011). Advanced Control of Aircraft, Spacecraft
and Rockets. John Wiley Sons, Kanpur,India, 1 edition.

Wekerle, T., Barbosa, E., Batagini, C., Costa, L., e Tra-
basso, L. (2016). Brazilian thrust vector control system
development: Status and trends. AIAA/SAE/ASEFE
Joint Propulsion Conference.

Wie, B. (2008). Space Vehicle Dynamics and Control.
ATAA, Towa, 2 edition.

Yongwoo, L. e Youdan, K. (2015). Sliding-mode-based
missile-integrated attitude control schemes considering
velocity change. Journal of Guidance, Control and
Dynamics, 39(3).

Zhu, J., Hodel, A., Scott, Funston, K., e Hall, C.E. (2001).
X-33 entry flight controller design by trajectory lineari-
zation - a singular perturbational approach. Proceedings
of American Astronautical Society Guidance and Con-
trol Conference.

ISSN: 2525-8311 1677 DOI: 10.20906/CBA2022/3402





