
DISCUSSÃO DO SISTEMA DE CONTROLE DE ATITUDE DE UM VEÍCULO
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Resumo— Neste trabalho são discutidos os principais conceitos e requisitos utilizados durante o projeto da
malha de controle de atitude de um véıculo lançador a partir da análise da dinâmica simplificada do véıculo. A
análise é dividida em duas partes, primeiramente o véıculo é tratado como um corpo ŕıgido e um controlador
PID é apresentado. Em seguida o véıculo é considerado um corpo flex́ıvel e dois métodos de estabilização dos
modos flexão (ganho ou por fase) são apresentados. Além disso, um sistema de controle de atitude é projetado
considerando os conceitos discutidos.

Palavras-chave— Controle de Atitude, Véıculo Lançador, Margens de Estabilidade, Modos de Flexão

Abstract— In this paper some concepts and requirements about the launch vehicle attitude control system
are discussed from the analysis of the simplified vehicle dynamics. The analysis is split in two parts, first of all
the vehicle is treated as rigid body and a PID controller is presented. Then the vehicle is treated as a flex-body
and two methods of bending mode stabilization are shown. Moreover, an attitude control system is designed
based on concepts discussed.
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1 Introdução

O projeto do sistema de controle de atitude de
um véıculo lançador representa um grande desafio,
pois a dinâmica do véıculo é regida por um sistema
de equações não-lineares, acopladas e variantes no
tempo. Tais equações não possuem solução anaĺı-
tica na maioria das situações. Apesar de soluções
numéricas serem posśıveis, essas não oferecem ao
projetista um entendimento direto de algumas ca-
racteŕısticas do véıculo e, além disso, não permi-
tem a análise e projeto utilizando a teoria clás-
sica de controle. Para contornar esse problema,
são realizadas algumas suposições e, em seguida,
as equações são linearizadas em torno da traje-
tória de referência. Obtêm-se então um sistema
de equações lineares desacopladas, mas variantes
no tempo. A fim de permitir a análise através de
ferramentas clássicas de controle tais como diagra-
mas de resposta em frequência, lugar das ráızes e
etc, é assumido que os parâmetros relacionados ao
véıculo não variam durante um curto peŕıodo de
tempo, técnica essa conhecida como dinâmica con-
gelada (Kadam, 2009). Esse procedimento é apli-
cado durante todo o voo, obtendo-se um sistema
de equações lineares e invariantes no tempo para
cada instante analisado. De posse dessas equações
um sistema de controle é projetado para garantir
a estabilidade e desempenho necessários durante
todo o voo.

O sistema de controle de atitude de vários véı-
culos lançadores é composto por um controlador
PID para o corpo ŕıgido e alguns compensadores
para estabilizar os modos de flexão. Em alguns
casos, uma malha adicional de aĺıvio de carga ae-

rodinâmica (load-relief ) é utilizada para minimi-
zar os esforços estruturais sofridos pelo véıculo du-
rante a ascensão na atmosfera. Essa arquitetura
tem sido utilizada desde os anos 60 e sua eficácia
foi comprovada em vários voos (Greensite, 1970).
Apesar de novas técnicas de controle terem sur-
gido desde os anos 70, os véıculos lançadores mais
modernos ainda utilizam o clássico PID para a es-
tabilização da malha de atitude (Hall et al., 2013).
O Véıculo Lançador de Satélites (VLS) brasileiro,
também utiliza-se de um controlador PID e filtros
para estabilização da malha de atitude (Leite Fi-
lho, 2000).

Nesse trabalho algumas caracteŕısticas de
suma importância para o projeto do sistema de
controle de atitude serão abordadas, tais como: as
margens de estabilidade do corpo ŕıgido, modos de
flexão e rastreamento do sinal de referência. Tam-
bém será estudado como os ganhos do controlador
e os polos dominantes afetam essas caracteŕısticas.
Em seguida será apresentado um estudo de caso.

2 Visão geral do sistema de controle de
atitude de um véıculo lançador

A Figura 1 contém os principais blocos do sistema
de atitude de um véıculo lançador. Tal sistema
possui um algoritmo de guiamento, que utiliza-se
das medidas de sensores inerciais (acelerômetros e
giros) com a finalidade de obter a posição atual do
véıculo para o cálculo das correções necessárias(
comandos de atitude) para mantê-lo na trajetó-
ria desejada. O controlador de atitude tem como
objetivo rastrear o sinal em atitude advindo do
guiamento o mais rápido posśıvel. Além disso, o



Figura 1: Sistema de controle de atitude de um
véıculo lançador (Renault and Saunois, 2008)

sistema de controle deve ser capaz de rejeitar as
perturbações advindas do desalinhamento do atu-
ador e do vento.

A seguir, são apresentadas as equações que
regem a dinâmica do atuador e do véıculo respec-
tivamente. A função de transferência do atuador
utilizada nesse trabalho é dada por

Ga(s) =
KA

s+KA
(1)

onde KA é a banda passante. As equações que
regem a dinâmica do véıculo são obtidas através
de uma perturbação linear em torno da trajetória
de referência (Greensite, 1970). Essas escritas na
forma de espaço de estado
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onde θ é o ângulo de atitude perturbado, θ0 é

atitude de referência na qual as equações foram li-
nearizadas, αw é o ângulo de ataque causado pelo
vento, g é gravidade, U0 é a velocidade longitudi-
nal do véıculo e w é a velocidade perturbada pa-
ralela ao eixo Zb do véıculo, que é perpendicular
ao eixo longitudinal do véıculo. Ainda temos,
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;
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;

(2)

onde Tc é a força de empuxo, Lα é a força aerodi-
nâmica que age no centro de pressão do véıculo, lc
é a distância do centro de gravidade ao ponto de
aplicação da força, lα é a distância do centro de
gravidade até o centro de pressão, mT é a massa
total do véıculo e Iyy o momento de inércia em
torno do eixo y do véıculo.

Dadas as equações acima, a função de trans-
ferência da planta a partir da variável de controle

δ para a sáıda θ é
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Em regiões de alta pressão dinâmica a equação
anterior pode ser aproximada por

Gcr =
θ(s)

δ(s)
=

µβ
s2 − µα

. (4)

A equação anterior modela somente a dinâmica
do corpo ŕıgido, não levando em consideração os
efeitos relacionados à flexão do véıculo. Posterior-
mente, serão apresentadas as equações que regem
a dinâmica do véıculo lançador considerando tais
modos de flexão. A dinâmica do sensor será des-
prezada nas análises preliminares, pois considera-
se que esse possua uma banda passante muito
maior que qualquer dinâmica de interesse do véı-
culo.

3 Análise do sistema de controle de
atitude

Dado o diagrama em blocos da Figura 2 e anali-
sando as equações simplificadas do corpo ŕıgido,
obtêm-se importantes caracteŕısticas do sistema
de controle de atitude de um véıculo lançador. Su-
ponha que a dinâmica do atuador e do véıculo se-
jam dadas por (1) e (4) respectivamente e, que o
termo KI do controlador é nulo. Logo, a equação
em malha fechada do sistema é dada por

GF =
b0

s3 + a2s2 + a1s+ a0
(5)

e

b0 = KAKpµβ
a2 = KA

a1 = KAKpKdµβ − µα
a0 = KA (Kpµβ − µα)

Aplicando-se o critério de estabilidade Routh-
Hurwitz, as seguintes relações são obtidas.

Kpµβ − µα > 0 (6)

e

Kd > 1/KA (7)

Figura 2: Arquitetura PID



A equação (6) representa à condição de esta-
bilidade estática, isto é, o momento controle deve
ser maior que o momento aerodinâmico. Já (7)
refere-se à condição de estabilidade dinâmica, ou
seja, o avanço de fase proporcionado pelo termo
derivativo deve ser maior que o atraso de fase
proporcionado pelo atuador. Note que, a partir
dessas equações, o ganho proporcional do contro-
lador pode ser aumentando indefinidamente. En-
tretanto, haverá um limite superior assim que as
dinâmicas de ordem elevada(filtros para estabili-
zar os modos de flexão, sensores e etc) forem consi-
deradas. Outro limitante ao incremento do ganho
Kp advém da saturação do atuador. A Figura
3 apresenta um gráfico qualitativo das margens
de estabilidade t́ıpicas de um véıculo lançador. A
área em azul representa uma região proibida para
a garantia de boas margens de estabilidade para o
sistema de controle de atitude. Vale salientar que
boas margens de estabilidade são necessárias no
projeto do sistema de controle de atitude, devido
às grandes incertezas paramétricas de um véıculo
lançador.

Nessa seção foram apresentadas as margens de
estabilidade relacionadas apenas ao corpo ŕıgido.
Outras margens relacionadas aos modos de flexão
serão descritas na seção 4.

Figura 3: Carta de Nichols contendo as margens
de estabilidade do corpo ŕıgido (Whorton et al.,
2007)

Outra carateŕıstica importante que o sistema
de controle de atitude deve possuir é ser capaz
de rastrear o comando de atitude advindo do al-
goritmo de guiamento com o mı́nimo erro posśı-
vel. Da teoria de controle linear é sabido que o
posicionamento dos polos dominantes determina
em grande parte a resposta transitória do sistema
de controle de atitude, além da resposta em re-
gime permanente. Suponha um controlador PD,
no qual os ganhos sejam selecionados de forma
a alocar os polos dominantes, formando um par
complexo conjugado do tipo

D(s) =
(
s2 + 2ζωns+ ω2

n

)
(s+ p) (8)

onde ωn e ζ são respectivamente a frequência na-
tural de oscilação e o amortecimento associados

aos polos dominantes do sistema. Comparando os
coeficientes da equação anterior com a equação (5)
e realizando algumas manipulações algébricas, são
obtidas as equações

Kpµβ − µα = ω2
n

(
1 − 2ζωn

KA

)
(9)

e

Kd =
ω2
n + 2ζωn(KA − 2ζωn)

KAKpµβ
+

µα
KAKpµβ

(10)

Note que o lado esquerdo de (9) é exatamente igual
à estabilidade estática. Logo, se os polos dominan-
tes da equação são especificados, indiretamente
uma das margens de estabilidade do sistema será
definida. Então, os ganhos Kp e Kd podem ser
calculados a partir dos polos dominantes.

Durante a fase de voo atmosférica, a maioria
dos véıculos lançadores seguem um perfil de ati-
tude pré-determinado, advindo da otimização da
trajetória utilizando a estratégia do gravity turn
(Greensite, 1970). O perfil de atitude criado a
partir dessa otimização pode ser bem aproximado
por segmentos de retas durante a ascensão do fo-
guete na fase atmosférica. Dado um sinal de re-
ferência da forma r(t) = θ̇ct, onde θ̇c é a variação
do sinal de comando, a equação do erro em regime
permanente à rampa é dada por

ess(t) = θ̇c
−µα

Kpµβ − µα
t+ θ̇c

KdK
2
pµ

2
β

(Kpµβ − µα)
2 (11)

ess(t) = θ̇c
KIKdµβ − µα

KIµβ
(12)

para um controlador PD e PID respectivamente.
Note em (11) que a taxa de variação do erro em
regime estacionário está diretamente relacionada
com a estabilidade estática e com o coeficiente de
momento aerodinâmico. No caso em que o contro-
lador PID é utilizado o erro em regime permanente
é limitado. Porém, se escolhidos adequadamente
como

KIKd =
µα
µβ

(13)

obtém-se erro nulo (de Souza and Leite Filho,
2011). Os resultados obtidos para o erro em re-
gime permanente são apenas qualitativos. Visto
que o sistema é não-linear e variante no tempo.
Logo, esses resultados servem apenas como uma
referência para o projeto do controlador indicando
tendências do sistema.

Durante esse processo, é viśıvel que o aumento
da banda passante do sistema de controle de ati-
tude melhora o rastreio. Entretanto, a banda pas-
sante do controlador de atitude não pode ser au-
mentada indefinidamente, pois, como será visto na
próxima seção, deve haver uma separação mı́nima
entre a banda passante do controlador e o primeiro



modo de flexão para que seja posśıvel a estabiliza-
ção deste. Sendo assim, a banda passante do corpo
ŕıgido deve ser escolhida como sendo a menor pos-
śıvel, para que se atinja os requisitos de rastreio e
proporcione a maior separação em frequência pos-
śıvel entre o corpo ŕıgido e os modos de flexão.

4 Modos de flexão

Para descrever bem a dinâmica de um véıculo lan-
çador é necessário considerar a dinâmica dos mo-
dos de flexão do véıculo (Greensite 1970 ). Os mo-
dos de flexão podem ser representados pela função
de transferência

Gfi(s) =
θfi(s)

δ(s)
=

Kfi

s2 + 2ζfiωfi + ω2
fi

(14)

onde ωfi , ζfi e Kfi , são respectivamente, a
frequência natural de oscilação, o amortecimento e
o ganho associado ao enésimo modo de flexão. Ob-
servando a Figura 4, note que os modos de flexão
são excitados pelo atuador e sua interação com o
sistema de controle de atitude é dada através dos
sensores de velocidade e posição. Assim há uma
interação entre a estrutura e o controle, podendo
causar a instabilidade da malha. A interação dos
modos de flexão com a malha de atitude é forte-
mente influenciada pela localização dos sensores
de atitude (Kadam, 2009).

A estabilização dos modos de flexão é consi-
derada por muitos o maior desafio no projeto do
sistema de controle de atitude, pois o sistema deve
ser capaz de estabilizar os modos flexão mesmo
na presença de incertezas paramétricas e sem de-
gradar o desempenho do corpo ŕıgido. Uma das

Figura 4: Sistema de controle considerando os mo-
dos de flexão

técnicas normalmente utilizadas para a estabili-
zação dos modos de flexão é a estabilização por
ganho. Na qual filtros são adicionados na ma-
lha impedindo que o sinal de comando atue na
frequência de flexão (Kadam, 2009). Entretanto,
para que seja posśıvel a utilização dessa técnica, é
necessário uma separação mı́nima entre a frequên-
cia de controle do corpo ŕıgido e a frequência de
oscilação do primeiro modo de flexão, pois a adi-
ção desse tipo de filtro atrasa a fase na região
de sintonia. Muitas vezes as frequências de fle-
xão previstas através de softwares de elementos

finitos encontram-se fora daquelas observadas em
voo. Logo, o projetista deve se atentar a esse fato
e projetar um filtro capaz de estabilizar o modo de
flexão mesmo em caso de incertezas. Um requisito
utilizado em projetos de véıculos lançadores para
garantir a robustez do sistema a tais variações, é
garantir que o ganho do modo de flexão, não ultra-
passe um determinado valor em dB, normalmente
entre 6 a 10 dB na região de variação de frequên-
cia do modo de flexão(Jang et al., 2010). Tal re-
quisito pode ser observado na Figura 5. Existem

Figura 5: Definição das margens de estabilidade
dos modos de flexão (Jang et al., 2010)

casos nos quais a frequência do primeiro modo de
flexão está muito próxima do corpo ŕıgido. Logo,
a tentativa de estabilização por ganho irá prejudi-
car consideravelmente as margens de estabilidade
do corpo ŕıgido. Quando isso ocorre, é necessário
realizar a estabilização por fase (Kadam, 2009).
Esse tipo técnica ao contrário da estabilização por
ganho implica que o atuador responda na frequên-
cia do primeiro modo de flexão. Note na Figura
5, que o primeiro modo de flexão corta o 0 dB
duas vezes, logo é necessário prover fases adequa-
das nessas duas regiões. O requisito utilizado é 45◦

de margem de fase (Jang et al., 2010). Além disso,
recomenda-se a estabilização por fase somente do
primeiros modo de flexão, visto que a incerteza
nas altas frequências impossibilita assegurar a fase
necessária para a estabilização do mesmo.

5 Estudo de Caso

Para exemplificar os conceitos discutidos até o mo-
mento, será projetado o sistema de controle de
atitude considerando apenas o instante de voo no
qual o véıculo está sob o maior estresse aerodi-
nâmico. Este instante é definido como a região
de máxima pressão dinâmica. O projeto será divi-
dido em duas partes: primeiramente serão calcula-
dos os ganhos do controlador para o corpo ŕıgido,
e, em seguida, serão calculados os filtros para a
estabilização dos modos de flexão.

Os parâmetros relacionados ao instante de



voo mencionado, considerando apenas o primeiro
e segundo modos de flexão, são dados na tabela
abaixo. A estrutura do controlador utilizado é

Tabela de Parâmetros
µα µβ Zα Zβ g U0

4.16 7.21 48.95 19.92 9.78 597
ωf1 ωf2 ζf1 ζf2 Kf1 Kf2

30 79 0.002 0.002 -15 10

Tabela 1: Tabela contendo os valores dos parâme-
tros relacionados ao instante de máxima pressão
dinâmica

apresentada na Figura 6. A dinâmica da planta é
dada por

Gp(s) = Gcr +Gf1 +Gf2 (15)

e do atuador é dada em (1). Os ganhos do contro-
lador podem ser obtidos através de diversas meto-
dologias, desde algoritmos de otimização a méto-
dos anaĺıticos (Brito et al., 2006). Nesse trabalho
será utilizado o método anaĺıtico na qual os ga-
nhos são calculados a partir da especificação dos
polos dominantes do sistema ((9) e (10)).

Escolhendo os parâmetros dos polos dominan-
tes como sendo ωn = 3.4 e ζ = 0.95, obtêm-se
Kp = 1.82 e Kd = 0.44. Esses dois valores propor-
cionam margens de fase e ganho adequadas para
o corpo ŕıgido, respeitando a restrição da frequên-
cia de cruzamento de ganho, além de prover uma
resposta rápida e adequada ao sistema de controle
de atitude.

O segundo passo é estabilizar os modos de
flexão. Esse passo é iterativo e depende muito
da experiência do projetista. Mas, recentemente
têm sido utilizados algoritmos de otimização nu-
mérica para sintonizar os filtros a fim de maximi-
zar alguns requisitos da malha de controle (Jang
et al., 2010) e (Renault and Saunois, 2008).

Figura 6: Estrutura contendo os filtros Notch

No estudo de caso apresentado nesse artigo
foram utilizados dois filtros notch de fase mı́nima
no canal direto, para estabilizar o primeiro e o
segundo modo de flexão (Figura 6) . A equação
do filtro notch é dada por

FN (s) =

(
ωd
ωn

)2
s2 + 2ζnωns+ ω2

n

s2 + 2ζdωds+ ω2
d

(16)

Cada filtro foi sintonizado heuristicamente, a fim
de proporcionar a estabilização dos modos de fle-
xão e a mı́nima degradação do corpo ŕıgido. Os

parâmetros de sintonia dos filtros são apresenta-
dos na tabela abaixo.

Coeficientes dos Filtros
ωn ωd ζn ζd

FN1 38 38 0.02 1
FN2 80 80 0.02 1

Tabela 2: Tabela dos coeficientes relacionados aos
filtros Notch

Para explorar os conceitos discutidos nesse
artigo considere primeiramente somente o filtro
Notch 1 inserido na malha e todas as outras di-
nâmicas, exceto o atraso devido a computação di-
gital (ZOH). A partir disso é obtido o diagrama
de Nichols da Figura 7. Note que ambos os modos
de flexão estão estabilizados por fase e aparente-
mente possuem boas margens de estabilidade. En-
tretanto, como já foi dito na seção 4, não é reco-
mendado estabilizar os modos de flexão superiores
dessa maneira.
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Figura 7: Diagrama de Nichols considerando so-
mente o filtro Notch 1 e sem o ZOH

Na Figura 8 encontra-se o diagrama de Ni-
chols acrescido da dinâmica da computação digi-
tal. Note que apesar das boas margens de esta-
bilidade do segundo modo Figura 7, o sistema se
tornou instável. Isso porque, o pequeno atraso da
computação digital já foi o suficiente para consu-
mir toda essa margem.

A Figura 9 contém o diagrama de Nichols do
sistema completo acrescido do filtro Notch 2. Veja
que o sistema é estável e cumpre quase todos os
requisitos de estabilidade. As margens de estabi-
lidade do corpo ŕıgido foram um pouco degradas
pela inserção dos filtros na malha. Note que ao re-
duzir a banda passante do corpo ŕıgido escolhendo
um polo dominante um pouco mais lento, as mar-
gens de estabilidade cŕıticas (margem de fase e a
margem de ganho superior) do corpo ŕıgido foram
melhoradas.

Esses resultados foram satisfatórios para um
intervalo de tempo. Entretanto, como o sistema é
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Figura 8: Diagrama de Nichols considerando to-
das as dinâmicas, exceto o filtro Notch 2
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Figura 9: Diagrama de Nichols considerando to-
das as dinâmicas e os filtros Notch

variante no tempo, esse controlador deve ser tes-
tado para todos os outros intervalos de tempo.
Normalmente, é necessário realizar um escalona-
mento dos ganhos do controlador para garantir as
margens de estabilidade e boa resposta dinâmica
durante todo o voo (Brito et al., 2006). Em se-
guida, é necessário realizar uma simulação de 6
graus de liberdade contendo todas as dinâmicas
não consideradas no projeto do controlador, os
perfis de vento esperados durante o voo na atmos-
fera, além das não-linearidades do atuador, com a
finalidade de garantir o desempenho e estabilidade
do sistema de controle de atitude.

6 Conclusão

Neste trabalho foram apresentados os conceitos
básicos utilizados no projeto do controlador de
atitude de um véıculo lançador, obtidos a partir
da análise linear da dinâmica simplificada. Além
disso, foi visto que a banda passante máxima do
corpo ŕıgido é limitada principalmente pelo pri-
meiro modo de flexão. Na análise dos modos de
flexão foram mostradas duas estratégias diferen-
tes, a estabilização por ganho e por fase. Quando

posśıvel a estabilização por ganho deve ser usada,
pois evita que o atuador trabalhe nas frequências
dos modos de flexão, além de dar mais robustez
ao sistema. E finalmente, foi apresentado um es-
tudo de caso no qual foram aplicados os conceitos
discutidos nesse artigo.
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