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Abstract - This paper describes the development of a method to quantify the control capability of the attitude control system of a 
launch vehicle under the action of external disturbances.  The control capability is understood as the tracking capability of the 
commanded attitude, even in the presence of disturbances.  Wind is considered the most significant external disturbance that acts 
on the launcher vehicle.  Taking into account the aerodynamic and thrust conditions, the control forces and corresponding thrust 
deflection are computed, as required to counteract the action of wind gusts and wind shears.  Thus, it is required that the control 
moment provided by thrust deflection can balance the maximum aerodynamic moment.  Finally, data from a test case is presen-
ted, where a reference trajectory of a launch vehicle has been used. 
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Resumo - Este artigo descreve o desenvolvimento de um método para quantificar a capacidade de controle de sistema de contro-
le de atitude de veículos lançadores quando submetidos a perturbações externas.  Entende-se por capacidade de controle a propri-
edade de rastreamento a uma atitude comandada e, alem disso, de manter controlado na presença de perturbações.  O vento é 
considerado o distúrbio mais relevante que atua externamente no veículo.  Com base nas características das cargas aerodinâmicas 
(pressão dinâmica e margem estática) e do empuxo, determinam-se as forças de controle geradas a partir da deflexão do jato 
principal de empuxo necessárias para equilibrar os efeitos das rajadas e o gradiente do vento.  Espera-se que o momento de con-
trole deve ser maior que o momento máximo de aerodinâmica.  Os valores dos ângulos de deflexão apresentados foram calcula-
dos pelo método proposto, a partir de uma trajetória de referência de um veículo lançador exemplo. 
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1    Introdução 

A missão de veículos lançadores estabelece a defini-
ção de sua trajetória. Uma característica dinâmica 
relevante destes veículos é a de ter parâmetros vari-
antes no tempo. Isto se deve ao fato de perder grande 
quantidade de massa, em função da queima do prope-
lente ao longo do tempo, e dos parâmetros aerodinâ-
micos que variam com o número de Mach. 

A partir da definição da trajetória, procura-se de-
senvolver algoritmos de controle de atitude eficien-
tes, capazes de realizar a atitude programada e, além 
disso, de manter o controle quando sujeito a pertur-
bações (vento, excentricidade do ponto de aplicação 
da força de empuxo e do centro de gravidade, assi-
metria e desalinhamento angular entre os valores de 
empuxos). 

Os veículos lançadores geralmente têm suas for-
ças de controle geradas a partir da deflexão do jato 
principal de empuxo através da utilização de disposi-
tivos denominados de Sistema Tubeira Móvel – STM 
(Palmério, 2008). 

O presente trabalho descreve o desenvolvimento 
de um método utilizado para quantificar o ângulo de 
deflexão do empuxo (definida como a capacidade de 
controle de sistema de controle de atitude) para con-
trolar os efeitos dinâmicos devido ao vento (rajada e 

gradiente), considerado como o distúrbio mais rele-
vante que atua externamente no veículo. 

Para mostrar a aplicabilidade do método em 
questão, apresentam-se os valores dos ângulos de 
deflexão do empuxo (necessários para equilibrar os 
efeitos do vento), calculados a partir de uma trajetó-
ria de referência de um veículo lançador exemplo do 
Instituto de Aeronáutica e Espaço - IAE. 

2   Equação da Dinâmica Rotacional 

Este trabalho considera o veículo lançador em voo 
atmosférico mostrado na Figura 1 (Greensite, 1970; 
Palmerio, 2008, Kadam, 2009; Ramos, Leite Filho e 
Moreira, 2003), o qual é suposto completamente 
rígido. 

Figura 1:  Veículo Lançador na Atmosfera 

onde: 
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T  = força de empuxo; 

CL = distancia do centro massa até ponto de aplica-

ção do empuxo (braço de alavanca); 

β  = ângulo de deflexão do empuxo; 

αF = força aerodinâmica definida por 

α= αα .Ar.Pdin.CF N                   (1) 

αNC  = coeficiente aerodinâmico; 

Pdin  = pressão dinâmica; 

Ar  = área de referência; 

αL = distancia do centro massa até centro de pressão 

(margem estática); e 

α  = ângulo de ataque. 

 
Com base na equação de momento (Greensite, 

1970), tem-se 

yyy M.I ∑=θ&&                             (2) 

ou seja, 

        αα+β=θ L.F.L.T.I Cyy
&&                     (3) 

com θ&&  = aceleração angular. 

Substituindo-se a definição de αF  (1) em (3), 

obtém-se  

                α+β=θ αα .
I

L.Ar.Pdin.C
.

I

L.T

yy

N

yy

C&&           (4) 

Na sequencia, define-se a eficácia de controle da 
força de empuxo βµ  (Giannini e Cruciani, 2013) 

dado por 

yy

C

I

L.T=µβ                                  (5) 

e a eficácia aerodinâmica αµ  (Palmerio, 2008; 

Giannini e Cruciani, 2013) como se segue 

       
yy

N

I

L.Ar.Pdin.C αα
α =µ                        (6) 

Assim sendo, substituindo-se (5)-(6) em (4) ob-
tém-se a equação da dinâmica rotacional simplificada 
(Ramos, Leite Filho e Moreira, 2003) na forma 

αµ+βµ=θ αβ ..&&                           (7) 

3   Trajetória de Referência 

Para mostrar a aplicabilidade do método a ser desen-
volvido a fim de quantificar a capacidade de controle 
devido os efeitos dinâmicos do vento, apresentam-se 
os seguintes dados temporais da trajetória referência 
de um veículo exemplo 

 
Figura 2:  Margem Estática (m) 

 
Figura 3:  Pressão Dinâmica (Pa) 

 
Figura 4:  Força de Empuxo (N) 
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Figura 5:  Velocidade Longitudinal (m/s) 

Com os dados da trajetória de referência e (5) 
obtém-se  

 

Figura 6:  Eficácia de Controle da Força de Empuxo βµ  

e, ainda, a partir de (6), resulta 

 
Figura 7:  Eficácia Aerodinâmica αµ  

4  Ângulo de Deflexão do Empuxo 

Como a capacidade de controle de um veículo lança-
dor é definida pela propriedade de rastreamento a 
uma atitude comandada e de se manter controlado 
quando sujeito a conjunto de perturbações (vento, 
excentricidade do ponto de aplicação da força de 

empuxo e do centro de gravidade, assimetria e desa-
linhamento angular entre os valores de empuxos). 
Neste trabalho, considera-se o vento como o distúr-
bio mais relevante que atua no veículo. 

Então, a capacidade de controle é quantizada pe-
lo ângulo de deflexão do empuxo necessário para 
controlar os efeitos devido as rajadas (Wind Gust) e o 
gradiente de vento (Wind Shear), considerados como 
fenômenos aleatórios. 

O ângulo de deflexão para controlar o efeito da 
rajada de vento é encontrado a partir de (7) estatica-
mente, ou seja, considerando que o veiculo controla-

do deve ser capaz de atingir 0=θ&&  o que implica em 

RR e θ=θθ=θ &&  (valores da trajetória de referência). 

Desta forma, estabelecendo-se um limite superior 

para o ângulo de ataque α  (ou seja, MAXα<α ) 

obtém-se  

MAX.α
µ
µ

>β
β

α                            (8) 

Com U/VrajMAX ≈α  (Vraj é o vento de rajada 

e U a velocidade longitudinal), então de (8) pode-se 
afirmar que o ângulo de deflexão necessário para 
controlar o vento de rajada é dado por 

            
U

Vraj
.raj

β

α

µ
µ

>β                           (9) 

Na seqüência, o ângulo de deflexão para contro-
lar o efeito do gradiente é obtido de forma dinâmica 

ao considerar θ≅α &&&&  em (7), resultando-se 

αµ+βµ≅α αβ ..&&                         (10) 

Aplicando-se a Transformada de Laplace em 
(10), pode-se expressar o que se segue 

)s(
s

s.
)s(

2
β

µ−

µ
=α

α

β
&                   (11) 

Com base no Teorema de Parseval (Cook, 1994), 
permite fazer o seguinte desenvolvimento 

ω
ω

=
β
α

β
j(G

sup

||||

||||sup &
 

α

β

ω−ω−
ωµ

ω
=

2

jsup
 

α

β

µ

µ
=

.2
                   (12) 

De (11)-(12), resulta que  
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β

α

µ
µ

α≥β .2.MAX&                    (13) 

Agora, supondo um valor máximo para o gradi-
ente de vento (ou seja, MAXVgrad α≤ & ), resulta que o 

ângulo de deflexão necessário para controlar seu 
efeito pode ser descrito na forma 

           
β

α

µ
µ

≥β
.Vgrad.2

grad                (14) 

5   Resultados Obtidos 

De (5)-(6) e (9) e adotando-se o valor de vento 
de rajada ,s/m8558,27Vraj= obtém-se 

 
Figura 8: Angulo de Deflexão Devido Vento de Rajada (graus) 

Usando (5)-(6) e (14) com o valor do gradiente 
de vento ,s/05793,0Vgrad= tem-se 

 
Figura 9: Angulo de Deflexão Devido Gradiente de Vento (graus) 

Uma vez que, as rajadas e o gradiente de vento 
são considerados fenômenos aleatórios (valores má-
ximos obtidos em 3 vezes o desvio padrão) e como 
os valores de deflexão do empuxo rajβ  (9) e gradβ  

(14) são calculados separadamente, então sua soma 
deve ser feita como variância (soma dos quadrados) 
na forma de 

           22 gradrajvento β+β=β           (15) 

obtendo-se o que se segue 

 
Figura 10: Angulo de Deflexão Devido ao Vento (graus) 

6   Comentários e Conclusões 

Observa-se que o ângulo de deflexão do empuxo 
necessário para compensar as perturbações do vento 
considerados neste trabalho esta em torno de 2,1 
graus (ver Figura 10) obtidos para região de pressão 
dinâmica máxima (ver Figura 3), portanto, menor do 
que os valores máximos adotados pelos fabricantes 
de STM que é de 4,0 graus.  É importante ressaltar 
que os valores considerados para o vento sugerem o 
pior caso, pouco provável que ocorra na realidade. 

Outro fato importante que merece comentário é 

em relação ao polo de (11) dado por αµ . Nota-se 

que este estabelece um limite inferior para o valor da 
banda passante do STM a ser usado.  Na prática, 

deve ser adotado um valor maior que 6.αµ . 
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