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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 coefficients 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 rotação ao longo de todo o seu peŕıodo de ascensão vertical. Para isso, suas quatro
equações de movimento não-lineares foram desenvolvidas desconsiderando-se os coeficientes
aerodinâmicos e variações 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 simulações do sistema foram
analisados, considerando-se o que era esperado do sistema de controle em questão. Os resultados
e conhecimentos adquiridos ao longo deste trabalho oferecem uma alternativa aos métodos de
controle comumente utilizados em foguetes reais, os quais não possuem uma boa robustez.
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1. INTRODUÇÃO

Ao longo das últimas décadas, com o avanço da tecnologia
e da miniaturização dos sistemas espaciais, houve um au-
mento significativo na construção 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 já existente de satélites, a indústria está cada vez
maior, quase dobrando seu tamanho em um espaço de 10
anos, conforme explicado em (Dolgopolov, 2018).

Para dar conta deste crescente mercado, a indústria de
lançadores de satélites deverá acompanhá-lo. Empresas
como SpaceX, Blue Origin e Rocket Lab realizam cons-
tantes desenvolvimentos de seus foguetes para conquistar
o melhor custo benef́ıcio de lançamentos de satélites.

De modo a garantir uma implantação bem sucedida de
satélites nas suas respectivas órbitas de destino, o véıculo
lançador necessita de um bom sistema de controle, capaz
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de performar tanto um lançamento estável 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 à sua caracteŕıstica
intŕınseca de não-linearidade, além de ser um sistema
variante no tempo e possuir variáveis de estados acopladas.
Assim, é usual a linearização do sistema em torno de
um ponto de operação, além da suposição de que alguns
parâmetros do sistema sejam constantes.

Embora o mercado do setor aeroespacial tenha crescido
bastante nos últimos anos, o Brasil ainda não possui um
véıculo lançador de satélites pronto que seja capaz de
enviar satélites brasileiros em órbita. Assim, desde meados
da década anterior, o foguete VLM-1 (Véıculo Lançador
de Microssatélites) começou a ser desenvolvido pelo IAE
(Instituto de Aeronáutica e Espaço), em parceria com o
DLR (Centro Aeroespacial da Alemanha) (Daitx e Kienitz,
2014). O foguete contará com um sistema de controle
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linear, com atuação 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
não garante uma boa robustez em relação a incertezas
de modelo e distúrbios. Assim, seria interessante para
o programa aeroespacial brasileiro a implementação de
controles mais robustos utilizando-se os modelos não-
lineares dos foguetes em questão.

Os foguetes experimentais, altamente difundidos entre
equipes universitárias e amadoras pelo Brasil nos últimos
anos, devido à popularização de competições como o Fes-
tival Brasileiro de Minifoguetes, a Latin American Space
Challenge e a COBRUF Rockets, representam uma porta
de entrada de vários estudantes para o setor aeroespacial.

Assim, com uma motivação de poder colaborar futura-
mente com o programa aeroespacial brasileiro, o presente
trabalho propõe 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 relação a incertezas
de modelo e distúrbios.

A dinâmica de um véıculo aeroespacial é normalmente
estudada em 6 graus de liberdade: três em translação e
três em rotação. O controle de atitude é inserido com o
objetivo de controlar os movimentos de rotação do véıculo
que, por sua vez, são comumente chamados de rolamento,
(ϕ, em torno do eixo x), arfagem (θ, em torno do eixo y) e
guinada (ψ, em torno do eixo z). Vide ilustração na Figura
1.

Figura 1. Seis graus de liberdade de um foguete.

Em (Hall et al., 1999) e (Hall et al., 1998), um controlador
PID é utilizado no projeto do sistema de controle de
atitude para o foguete X-33. Já em (Zhu et al., 2001),
foi utilizado um método por linearização de trajetória
do sistema para controlar a atitude do mesmo foguete.
Entretanto, a robustez ainda é um problema e, por isso,
técnicas de controle não-lineares robustas, como o controle
por modos deslizantes, são cotadas para reduzir riscos e
tempos de análises 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 representação de atitude
por quaternions. Já em (Yongwoo e Youdan, 2015), foi
realizada uma comparação entre as técnicas de controle
por modos deslizantes clássica e de ordens superiores para

um controle de atitude de um mı́ssil, utilizando uma
modelagem baseada em ângulos de Euler.

2. DESCRIÇÃO 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 alcançar um apogeu de 3 km. O
projeto conceitual do foguete, feito utilizando-se o software
OpenRocket, pode ser visto na Figura 2.

Devido às suas dimensões pequenas, que permitem descon-
siderar modos flex́ıveis, a modelagem foi feita considerando-
o um corpo ŕıgido, ou seja, um corpo no qual as part́ıculas
possuem posições relativas constantes, uma em relação às
outras, ao longo do tempo de operação do sistema.

Figura 2. Foguete ATOM II.

2.1 Sistemas de Coordenadas

Para este projeto, considerou-se que o foguete está em seu
peŕıodo de ascensão vertical, que, neste caso, possui uma
curta duração de 23 segundos até o seu apogeu. Por esse
motivo, a rotação 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 unitários {X,Y, Z} e corresponde a um sistema
geocêntrico não rotativo. Já o sistema de coordenadas do
foguete B, representado pelos vetores unitários {x, y, z},
possui como origem o centro de gravidade do véıculo,
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 utilização dos ân-
gulos de Euler Φ = [ϕ θ ψ]T , na sequência 321, por
ser um formato mais tanǵıvel fisicamente e, portanto, com
visualização relativamente simples. Embora esta sequência
apresente uma singularidade quando θ = 90°, ela não causa
impactos neste projeto uma vez que esta atitude não deve
ser atingida.

Assim, a partir do mostrado em (Hughes, 2004), tem-se a
formulação para a matriz de atitude em função dos ângulos
de Euler, que é utilizada para a transformação de vetores
descritos no referencial I para o B:

DB/I =

[
c θ cψ c θ sψ − s θ

− cϕ sψ + sϕ s θ cψ cϕ cψ + sϕ s θ sψ sϕ c θ
sϕ sψ + cϕ s θ cψ − sϕ cψ + cϕ s θ sψ cϕ c θ

]
,

(1)

onde s(·) ≡ sin(·) e c(·) ≡ cos(·)
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Figura 3. Sistemas de coordenadas utilizados.

2.2 Equações dinâmicas

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

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

VB +
[
ω
B/I
B ×

]
VB =

1

m

(
FaB + FtB

)
+
(
DB/I

)T
gI , (2)

ondem é a massa do foguete,VB = [u v w]T corresponde

ao seu vetor velocidade linear, ω
B/I
B = [p q r]T é

o vetor de velocidade angular, FaB é a resultante das
forças aerodinâmicas e aparentes, FtB é o vetor empuxo

do motor, gI é o vetor aceleração gravitacional e
[
ωB/I×

]
é a matriz produto vetorial de ωB/I , definida, por exemplo,
em (Hughes, 2004) como[

ωB/I×
]
=

[
0 −r q
r 0 −p
−q p 0

]
. (3)

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

JBω̇
B/I
B = −

[
ω
B/I
B ×

]
JBω

B/I
B +Ta

B +Tc
B , (4)

onde JB = diag{Jxx, Jyy, Jzz} é o tensor de inércia
(suposto aqui ser diagonal), Ta

B é o torque provocado pela
resultante das forças aerodinâmicas e Tc

B é o torque de
controle.

2.3 Equações cinemáticas

As equações cinemáticas translacional e rotacional do
foguete são as responsáveis por descrever seus estados de
posição e atitude, respectivamente.

A equação de posição é obtida através da derivação do
vetor velocidade. Entretanto, como deseja-se obter o vetor
posição RI = [Rx Ry Rz]

T , descrito no referencial
inercial I, e a velocidade medida é descrita no referencial
B, tem-se

ṘI = DI/BVB . (5)

Levando em conta novamente os ângulos de Euler na
sequência 321, de acordo com o mostrado por Hughes
(2004), a equação cinemática de atitude é dada por

Φ̇ = GΦω
B/I
B , (6)

onde Φ = [ϕ θ ψ]T são os ângulos de Euler e a matriz
GΦ é dada por

GΦ =
1

cos θ

[
cos θ sinϕ sin θ cosϕ sin θ
0 cosϕ cos θ − sinϕ cos θ
0 sinϕ cosϕ

]
. (7)

2.4 Modelo em espaço de estados

De forma a simplificar o projeto do controlador, as equa-
ções de movimento de atitude, (4) e (6), são aqui reescritas
no formato de espaço de estados:

ẋ1 = f1(x1,x2), (8)

ẋ2 = f2(x2) +Bu+Bd, (9)

onde x1 ≜ Φ, x2 ≜ ω
B/I
B , B ≜ J−1

B , u ≜ Tc
B , d ≜ Ta

B ,

f1(x1,x2) ≜ GΦ(x1)x2,

f2(x2) ≜ −J−1
B

[
x2 ×

]
JBx2.

Para o projeto do controlador de atitude na seção seguinte,
é também útil obter uma equação diferencial de segunda
ordem para cada componente de x1. Isso é feito derivando
(8) em relação ao tempo, o que resulta em

ẍ1 = f3(x1,x2) + g(x1)u+ g(x1)d, (10)

onde

f3(x1,x2) = ĠΦ(x1)x2 +GΦ(x1)f2(x2), (11)

g(x1) = GΦ(x1)B. (12)

Por fim, vamos supor que o distúrbio d seja limitado
segundo |di| < ρi, i = 1, 2, 3, onde ρi > 0 são constantes
conhecidas.

3. PROJETO DO CONTROLADOR

Esta seção projeta um controlador por modos deslizantes
para estabilizar robustamente os ângulos de rolamento ϕ,
arfagem θ e guinada ψ.

Optou-se pelo controle por modos deslizantes visto que
esta é uma técnica de controle robusta a incertezas do
sistema, que estão presentes neste projeto na forma de
esforços aerodinâmicos e aparentes não modelados com o
propósito de se obter uma representação simplificada.

Sendo assim, a sáıda controlada corresponde a x1. Esta
deverá seguir o sinal de referência representado por x̄1 e,
portanto, a diferença entre ambos os sinais deverá ser nula.
Define-se o erro de sáıda como:

x̃1 ≜ x1 − x̄1 =

ϕ̃θ̃
ψ̃

 =

[
ϕ
θ
ψ

]
−

ϕ̄θ̄
ψ̄

 , (13)

A partir da definição do erro de sáıda x̃1, pode-se encontrar
a sua dinâmica ao derivá-la e substituindo ẍ1 pela equação
(10), conforme mostrado a seguir:

¨̃x1 = f3(x1,x2) + g(x1)u+ g(x1)d− ¨̄x1. (14)

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

σi ≜

(
d

dt
+ λi

)n−1

x̃1,i. (15)
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Sabe-se que a equação de cada uma das variáveis de estado
é de segunda ordem, ou seja, n = 2. Assim, tem-se as três
variáveis de deslizamento descritas pela equação matricial

σ = ˙̃x1 + λx̃1, (16)

onde

λ ≜

[
λ1 0 0
0 λ2 0
0 0 λ3

]
,

com λ1, λ2 e λ3 ∈ R+.

Derivando-se a equação (16) e substituindo ¨̃x1 pela equa-
ção (14), o modelo dinâmico para a variável de desliza-
mento σ é obtido a seguir:

σ̇ = F − X̄1 + g(x1)u+ g(x1)d, (17)

onde F ≜ f3(x1,x2) + λẋ1 e X̄1 ≜ ¨̄x1 + λ ˙̄x1.

De modo a garantir que a trajetória do sistema alcance a
superf́ıcie de deslizamento e nela permaneça até o fim da
operação do sistema, tolerando a presença dos distúrbios e
incertezas dinâmicas, propõe-se a seguinte lei de controle
para o modelo apresentado em (17):

u = −g−1(x1)
(
F − X̄1 +Kssign(σ)

)
. (18)

Assim, tem-se a dinâmica da superf́ıcie como:

σ̇ = −Kssign(σ) + g(x1)d, (19)

onde

sign(σ) ≜

[
sign(σ1)
sign(σ2)
sign(σ3)

]
, Ks ≜

[
ks1 0 0
0 ks2 0
0 0 ks3

]
,

com ks1, ks2 e ks3 ∈ R+.

A efetividade da condição apresentada em (19) pode ser
confirmada utilizando-se a seguinte candidata a função de
Lyapunov:

V =
1

2

(
3∑
i=1

|σi|

)2

. (20)

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

V̇ = −
√
2V 1/2

[
tr(Ks)− signT (σ)g(x1)d

]
. (21)

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

V̇ ≤ −
√
2V 1/2

[
tr(Ks)−

√
3 ∥g(x1)∥ρ

]
, (22)

onde ρ =
√
ρ21 + ρ22 + ρ23.

Conforme mostrado em Bhat e Bernstein (2000), se existir

c > 0 e α ∈ (0, 1), tal que V̇ satisfaça V̇ ≤ −cV α, então
σ = 0 é estável em tempo finito. Assim, de modo que (22)
atenda essa condição, basta escolher ganhos ks1, ks2 e ks3
tais que tr(Ks) >

√
3 ∥g(x1)∥ρ, ∀ x1.

4. SIMULAÇÕES E RESULTADOS

As simulações 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
JB = diag{0.104, 22.971, 22.971}. Os vetores FaB eTa

B , que
representam as forças e torques aerodinâmicos e aparentes

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

não modelados, foram inclúıdos como distúrbios senoidais
no sistema, com amplitudes de [100 50 50]T e [5 100 100]T ,
respectivamente.

As componentes do ganho Ks = [150 50 50]T foram
escolhidas de modo a superar os distúrbios de torque d em
cada um dos eixos de rotação, de acordo com a condição
de estabilidade mostrada ao final da última seção.

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

• Para o eixo de rolamento, um sistema de controle
por reação foi considerado, utilizando-se jatos de gás
frio perpendiculares às laterais do foguete e, assim,
proporcionando um torque Tgás e;

• Para os eixos de arfagem e guinada, considerou-se um
sistema de controle do vetor de empuxo, aplicado em
uma tubeira móvel do foguete, com deflexões de δ1 e
δ2 e resultando em um torque Ttvc.

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

Tgás ≤ Tcx ≤ Tgás, (23)

−FTXgδ2 ≤ Tcy ≤ −FTXgδ2, (24)

−FTXgδ1 ≤ Tcz ≤ −FTXgδ1. (25)

Considerou-se que o torque máximo possui um valor de
Tgás.max = 40 Nm. Já para os eixos de arfagem e guinada,
levou-se em conta que a deflexão máxima da tubeira móvel
é δ1.máx = δ2.máx = 10◦. Assim, considerando FT =
2489, 1 N como o empuxo médio e Xg = 1, 05 m como a
distância entre o centro de pressão do foguete e a tubeira
do motor, obtém-se os limites −40 ≤ Tgás ≤ 40 Nm e
−460 ≤ Ttvc ≤ 460 Nm.

O método numérico Runge-Kutta de quarta ordem foi
utilizado, com um passo de 10−3 s, e as condições iniciais
são mostradas na Tabela 1, as quais foram escolhidas de
acordo com situações realistas de lançamento de foguetes
experimentais.
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Tabela 1. Condições iniciais das variáveis de
estado.

Variáveis de estado Valor inicial

[ϕ θ ψ]T [10◦ 5◦ 1◦]T

[p q r]T [0 0 0]T rad/s
[Rx Ry Rz ]T [0 0 0]T m

[u v w]T [0 0 0]T m/s

As respostas do sistema, bem como os seus sinais de
controle e variáveis de deslizamento, podem ser vistos nas
Figuras 5–14. As respostas para os estados ϕ, θ e ψ são
mostradas pelas linhas azuis nos três primeiros gráficos.
Já as linhas laranjas tracejadas representam a resposta do
sistema com a ausência do ganho de chaveamento Ks, na
presença apenas da parte nominal do controlador. A ńıtida
diferença entre as respostas evidencia que este termo, o
qual é responsável por satisfazer a condição de modo
deslizante caso supere os distúrbios presentes, é capaz de
oferecer uma resposta robusta mesmo frente a incertezas
não modeladas, conforme foi explicado em (Slotine e Li,
1991).

Na Figura 14, tem-se os sinais de controle Tcx, Tcy e
Tcz, respectivamente, junto aos seus limites de saturação.
Observando-se seus gráficos, é posśıvel notar a presença de
uma alta frequência de chaveamento. Neste caso, visto que
a implementação da simulação do sistema não apresenta
a inclusão de dinâmicas não modeladas, a trepidação pre-
sente deve-se a erros consequentes da simulação numérica.
Isso pode ser comprovado ao se reduzir o passo da simu-
lação para 10−4 s, cuja simulação resultante mostra um
aumento na frequência do chaveamento, conforme visto
na Figura 15.

Vale ressaltar que, como bem reportado na literatura, a
alta frequência 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 prática, não ser posśıvel implementar esse
sinal com a frequência idealmente infinita, as variáveis de
estado oscilarão em torno da superf́ıcie de deslizamento,
num movimento conhecido como chattering

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

Figura 5. Resposta do sistema para manter o estado ϕ em
0° com e sem a presença do termo Ks.

Figura 6. Resposta do sistema para manter o estado θ em
0° com e sem a presença do termo Ks.

Figura 7. Resposta do sistema para manter o estado ψ em
0° com e sem a presença do termo Ks.

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

Figura 9. Velocidade angular do eixo y durante o tempo
de voo.
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Figura 10. Velocidade angular do eixo z durante o tempo
de voo.

Figura 11. Variável de deslizamento σϕ.

Figura 12. Variável de deslizamento σθ.

Figura 13. Variável de deslizamento σψ.

Figura 14. Sinais de controle com a simulação com passo
de 10−3 s.

Figura 15. Sinais de controle com a simulação com passo
de 10−4 s.

Figura 16. Altitude alcançada pelo foguete e sua veloci-
dade máxima.

5. CONCLUSÃO

Neste trabalho, desenvolveu-se um sistema de controle
de atitude para a estabilização dos três eixos de rotação
de um foguete experimental: o eixo de rolamento ϕ, o
eixo de arfagem θ, e o eixo de guinada ψ. Um modelo
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dinâmico-cinemático não linear foi obtido para um fo-
guete experimental, considerando-o como um corpo ŕıgido
e desprezando a modelagem espećıfica das suas forças e
torques aerodinâmicos. 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 estável mesmo frente a incertezas
no modelo e distúrbios externos. A partir das simulações
do sistema em malha fechada, observou-se que as respostas
das variáveis de estado, mesmo na presença de incertezas
e distúrbios, apresentaram um bom desempenho ao longo
do tempo de operação.
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