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Abstract The objective of this study is to observe a gyroscope model influence on the stability of a satellite. The satellite is 
modeled as a rigid body and presents gyroscopic stability in its greater inertia moment. It is used as actuator a reaction wheel 
commanded by a control law proportional to a satellite’s angular velocity, which is measured by a gyroscope model. In the mod-
els it is considered the saturation of the reaction wheel and perturbations in the gyroscope’s measure. The movement equations 
are treated in its nonlinear form. 
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Resumo O objetivo desse estudo está em observar as influências de um modelo de um giroscópio na estabilidade de um satéli-
te. O satélite é modelado como um corpo rígido e apresenta estabilidade giroscópica em torno de seu eixo de maior momento de 
inércia. Utiliza-se como atuador uma roda de reação comandada por uma lei de controle proporcional à velocidade angular do sa-
télite, a qual é medida através de um modelo de giroscópio. Nos modelos, são levadas em consideração a saturação da roda de re-
ação e as perturbações nas medições do giroscópio. As equações do movimento são tratadas em sua forma não-linear. 

Palavras-chave Controle, estabilidade, equações não-lineares, velocidade angular, giroscópio e rodada de reação. 

1    Introdução 

Uma missão espacial possui diferentes objetivos, 
entre eles: o satélite deve ser orientado para a Terra, 
apontar para o sol ou para alguma estrela de interes-
se. Para atingir tais objetivos de missão, é evidente 
que a estabilização e o controle da atitude são parte 
importante no projeto de um veículo espacial. Hu-
ghes (1986). 

A simulação de tais sistemas só é possível quan-
do a modelagem de seus componentes é levada em 
consideração. No controle de atitude de um satélite 
estão presentes sensores e atuadores. Considerando o 
modelo do giroscópio e da roda de reação é possível 
analisar um sistema de controle da velocidade angu-
lar na sua forma completa, isto é, com todos os seus 
componentes modelados. 

As equações do movimento são consideradas na 
sua forma não-linear e, portanto, não se está limitan-
do a análise do comportamento do sistema a uma 
região próxima ao ponto de equilíbrio. 

2   Modelagem 

2.1 Satélite 

O satélite, para efeito de simulação numérica, será 
considerado apresentando um corpo principal (plata-
forma) de um metro cúbico e dois painéis solares de 
um metro por dois metros dispostos simetricamente e 
fixos à plataforma, conforme a Figura 1. 

Inicialmente, devem ser escolhidos os eixos 
principais de inércia. Foram considerados como ei-
xos de inércia os eixos de simetria do satélite, onde 
cada eixo está apontado para uma das faces do cubo 
que designa a plataforma. 
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Figura 1. Geometria do satélite analisado. 
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O movimento do satélite é descrito pela equação 
de Euler: 

[ ]{ } [ ][ ]{ } { }uwIww =+ ~I &  

Onde [ I ] é a matriz de inércia do satélite, [ ] 
é a matriz skew-simétrica, { } é o vetor de veloci-
dades angulares e { u } é o vetor de controle. 

w~
w

A matriz de momento de inércia da plataforma, 
devido a sua simetria em relação ao centro de massa 
e escolha das direções principais de inércia, é diago-
nal. 
Considerando a massa do corpo do satélite igual a 
120 Kg, a de cada painel igual a 12 Kg, e a massa da 
roda de reação igual a 5,13 Kg, os momentos princi-
pais de inércia do satélite completo são, em Kg*m2: 

ção de tombos, controle de atitude e manobras orbi-
tais como descrito por Tang (1998). 

(1) 

2.3 Roda de reação 

A roda de reação é considerada linear e apresenta 
saturação a partir de um valor máximo e mínimo. 
Esse tipo de modelo é uma simplificação do modelo 
real, porém serve para demonstrar o efeito dos limi-
tes de saturação na resposta do sistema de equações 
do movimento do satélite, descritos por (1). 

Para efeitos de simulação numérica, foi utilizada 
a roda de reação BENDIX OAO Series, com 5,13 Kg 
de massa, correspondendo a um momento de inércia 
na direção do seu eixo de rotação de Is = 0,0297 
Kg*m2. Essa roda apresenta saturação em 900 rpm  0084.2449001I
 

 
 
 
 

2.2  Giroscópio 

O modelo do giroscópio segue o descrito por Iwens e 
Farrenkopf como consta em Wertz (1978): 

GGGM NBK +++= ωω )1(  

onde ωM é a velocidade angular medida pelo giros-
cópio, Kg é a correção do valor nominal da velocida-
de angular, Bg é a taxa de deriva e Ng é o ruído alea-
tório, que apresenta média 0 e variância 1. 

Kg representa um parâmetro interno do modelo e 
não é normalmente divulgado pelos fabricantes. Os 
parâmetros Bg e Ng são divulgados e para simulação 
numérica utilizou-se giroscópios comerciais, cujos 
parâmetros estão descritos na tabela 1. 

Um giroscópio de navegação típico apresenta 
deriva entre 0,01 e 0,001 º/h. Os giroscópios com 
deriva de 10 º/h podem ser utilizados para recupera-

(30π rad/s). 
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de menor momento de inércia, descrito na Figura 1. 
Sem a presença do controle por roda de reação o 
satélite apresenta um comportamento oscilatório, o 
que não é aceitável para a atitude de um satélite, fica 
evidente a necessidade de controle da velocidade 
angular. 

(2) 2.4 Equações do Movimento 

As equações descritas em (1), representadas na for-
ma de equações de estado não-lineares, são dadas 
por: 
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Tabela 1. Giroscópios comerciais disponíveis. 

Giroscópio Bg (º/ h ) Ng 

VSG2000 36 1800 º/ h  

MOD I/S CONEX 
Gyro 

10 0,02 º/ h  

Quartz rate sensor 7,2 40 º/ h  

Astrium GYRA 0,2 
0,001 º/ h  

Honeywell MINU 0,15 
0,025 º/ h  

Astrium ASTRIX 
200 

0,01 
0,0002 º/ h  

Substituindo os parâmetros do satélite, do giros-
cópio e da roda de reação, a equação (3) resulta em: 
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3   Simulação 

A simulação do comportamento dinâmico do satélite 
e as influências neste devido a variações nos parâme-
tros foi realizada no Matlab. Para melhor entendi-
mento e visualização utilizou-se o Simulink, onde as 
equações do movimento (3) são descritas através de 
diagramas de blocos, conforme mostra a Figura 2. 
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 Figura 2. Diagrama k 

A Figura 2 representa as equações (4) separadas 
para cada um dos componentes físicos do satélite. A 
dinâmica do satélite, descrito pelas equações, se en-
contra em azul. 

O modelo do giroscópio, recebendo como entra-
da a velocidade angular e resultando na saída de uma 
velocidade medida, diferente da entrada devido a 
seus parâmetros, se encontra em verde. 
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 de blocos no Simulin
A roda de reação, com seu modelo de saturação, 
está descrito em amarelo. 

As velocidades medidas pelos giroscópios são 
realimentas nas equações da dinâmica e na roda de 
reação que exerce controle somente no eixo 2. Devi-
do ao acoplamento entre as equações não-lineares 
(4), o controle de uma das velocidades angulares 
interfere no comportamento das demais. 
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4 Resultados 

Para demonstrar a necessidade de um controle por 
roda de reação, o comportamento do satélite sem a 
presença da roda e conseqüentemente do giroscópio 
pode ser observados na Figura 3. 

 

 
 

Figura 3. Resultados sem roda de reação ou giroscópio e com    
ω(0) = [1 1 1] 

Os demais resultados são obtidos variando-se os 
parâmetros do giroscópio. 

As condições iniciais são: ω(0) = [1 1 1], essa 
condição inicial poderia ser qualquer, pois se está 
trabalhando com equações não-lineares. O ganho Kp 
da roda de reação é 20, pois para evitar uma reali-
mentação positiva Kp deve se maior que zero, esse 
valor foi escolhido em 20 somente para a obtenção 
dos resultados, pois efetivamente poderia ser qual-
quer valor maior que zero. Aumentando-se Kp, o 
sistema se torna mais rápido, isto é ele converge em 
menor tempo. 

Para a obtenção do resultado da Figura 4 foi 
considerado um giroscópio ideal, isto é, os parâme-
tros do giroscópio são nulos (Kg=0, Bg=0 e Ng=0), e 
o giroscópio mede exatamente a velocidade angular 
ωM=ω. 

 

 
 

Figura 4. Resultados utilizando um giroscópio ideal, com Kp = 20 
e ω(0) = [1 1 1] 

Pode-se notar que o sistema, partindo das condi-
ções iniciais ω(0) = [1 1 1], se destina ao ponto de 
equilíbrio em ω = [1,3945  0  0]. 

Agora, considerando o modelo proposto para o 
giroscópio, com valores do Astrium GYRA da tabela 
1 (Bg = 0,2 º/h; Ng = 0,001 o/sqrt(h)) com Kg = 0; 
pois nada é informado sobre esse parâmetro, o resul-
tado pode ser visto na Figura 5. 
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Figura 5. Resultados utilizando o modelo do giroscópio com pa-
râmetros do Astrium GYRA, com Kp = 20 e ω(0) = [1 1 1] 

O comportamento do sistema, para a precisão 
dos parâmetros do giroscópio, é o mesmo que no 
caso do giroscópio ideal. 

Considerando agora o giroscópio Quartz rate 
sensor com Bg = 7,2 º/h e Ng = 40 º/h. Para tal giros-
cópio, com todos os outros parâmetros iguais à simu-
lação anterior, os resultados são apresentados na Fi-
gura 6. 

 

 
 

Figura 6. Resultados utilizando o giroscópio Quartz rate sensor, 
com Bg = 7,2 º/h, Ng = 40 º/h, Kp = 20 e ω(0) = [1 1 1] 

Pode-se notar um aumento no tempo para que o 
satélite se estabilize, porém o sistema continua está-
vel giroscopicamente. 

Analisando o giroscópio VSG2000, com Bg =36 
º/h e Ng = 1800 º/h, tem-se o resultado da Figura 7. 

 

 
 

Figura 7. Resultados utilizando o giroscópio VSG2000, com Bg = 
36 º/h, Ng = 1800 º/h, Kp = 20 e ω(0) = [1 1 1] 

Com esses parâmetros do giroscópio (Bg = 36 
º/h e Ng = 1800 º/h), o sistema deixa de ser estável, 
divergindo. 

Esse giroscópio apresenta Ng elevado e somente 
foi considerado para demonstrar como pode se com-
portar o satélite estudado para tais parâmetros. Existe 
um limite de precisão dos giroscópios comerciais 
para aplicações espaciais, mais especificamente no 
controle da velocidade angular, escopo desse traba-
lho. 

Modificando as condições iniciais para ω(0) = [5 
5 5], pode-se observar o resultado na Figura 8 para o 
giroscópio Astrium GYRA. 
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Figura 8. Resultados utilizando o giroscópio da Astrium GYRA, 
com Bg = 0,2 º/h, Ng = 0,001 º/sqrt(h), Kp = 20 e ω(0) = [1 1 1] 

Pode ser observado a mudança do ponto de e-
quilíbrio do sistema para ω = [–6,975  0  0]. Vale 
lembrar que equações não-lineares podem apresentar 
mais de um ponto de equilíbrio, isto é demonstrado 
através da Figura 8, onde um novo conjunto de con-
dições iniciais fez o sistema atingir um outro ponto 
de equilíbrio. 

5 Conclusão 

Ao se trabalhar com equações não-lineares, não se 
está restringindo o espaço de observação a uma hipe-
resfera próxima ao ponto de equilíbrio analisado, 
como ocorre em uma linearização. Equações não-
lineares possuem vários pontos de equilíbrio e, por-
tanto é necessário analisar o comportamento do sis-
tema nesses diversos pontos. 

Variando-se as condições iniciais, outros pontos 
de equilíbrio são atingidos. A variação dos parâme-
tros do giroscópio, com a condição inicial utilizada 
nas simulações, modificam o tempo de resposta do 
sistema e até mesmo inviabilizam sua estabilidade. 

Os resultados obtidos mostram que a presença 
de incertezas na medida do giroscópio faz com que 
os estados, para um mesmo conjunto de condições 
iniciais, variem a precisão com que atingem seus 
pontos de equilíbrio. 

O ruído (Ng) mostrou-se como sendo o parâme-
tro que mais afeta a resposta do sistema, pois uma 
variação no valor de Ng causa uma variação propor-
cional na precisão. Para a deriva (Bg) é necessária 
uma variação maior que a do ruído para afetar i-
gualmente a precisão do sistema. 

O sistema continua estável giroscopicamente em 
torno do seu eixo de maior momento de inércia, po-
rém a oscilação em torno do ponto de equilíbrio está 
relacionado com a qualidade da medida do giroscó-
pio. Isto ocorre até uma precisão no giroscópio 
quando o sistema deixa de ser estável, como mos-
tram as simulações. 

O controle proporcional apresentou uma respos-
ta satisfatória para os giroscópios comerciais dispo-

níveis para aplicações espaciais, já que a considera-
ção do modelo do giroscópio não desestabilizou o 
satélite. 

Com o acoplamento entre as equações não-
lineares estudadas para esse satélite, o controle de 
uma das velocidades angulares, fazendo-a convergir 
a seu ponto de equilíbrio, fez com que as outras ve-
locidades também seguissem para seus respectivos 
pontos de equilíbrio. Foi para estudar esse acopla-
mento que somente uma roda de reação foi adiciona-
da ao eixo 2 do satélite. 
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