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RESUMO: Este trabalho tem como objetivo projetar um sistema de estabilizacdo e esterco para
foguetes langados do solo em trajetdria descrita por waypoint guidance. A partir do modelo Raytheon
foi gerado um codigo em MatlLab, que principalmente rege as caracteristicas naturais do objeto e
ambiente, em seguida um algoritmo em blocos foi confeccionado para funcionar como um computador
de voo, recebendo os valores adotados no codigo e os transformando em operagdes para alcangar
seus objetivos. O dispositivo obteve sucesso no trajeto se deslocando de um ponto a outro com
demonstragdo das fases de ganho de altitude e descida suavizados, com grande contribuicdo da
filtragem Kalman no controlador linear quadratico gaussiano e da escolha de coeficientes do Protocolo
Integral Derivativo, sugerindo quais predigdes ficam mais préximas do objetivo. Para esse tipo de
sistema é de vital importancia, afim de extrair maxima performance, um sistema computacional que
possa executar predi¢des e filtragem de ruido na tomada de decistes.

PALAVRAS-CHAVE: Foguetes, Waypoint-Guidance, Estabilizagao.

ABSTRACT: This essay has the objective of projecting a stabilization and steering system for land
launched rockets in a waypoint guidance trajectory. From the Raytheon model, a MatLab code was
conceived, it regulates the natural characteristics of the object and the environment, in sequence a
block-set algorithm was made to act as a flight computer, inputting values from the code and
transforming them into operations to reach its objectives. The device had success in its flight path,
moving from one point to the other demonstrating altitude gain and descending phases with
smoothness, the Kalman Filter in the linear quadratic gaussian controller and the coefficient selection
of the Integral Derivative Protocol, suggesting which predictions closely relate to the objective,
contributed greatly for the results. In this kind of system is of vital importance for maximum performance
a computational system capable of executing predictions and noise filtration for decision making.

KEYWORDS: Rockets, Waypoint-Guidance, Stabilization.

1 INTRODUGAO

Em conformidade ao avancgo das tecnologias de propulsdo, € comum que apesar
da diminuicido das dimensdes dos sistemas a poténcia e eficiéncia aumentem de
forma a substituir definitivamente as propostas anteriores, o espaco gerado pela
reducao de proporgdes pode ser explorado em diversas areas, seja aumentando a
quantidade de propulsores, de combustivel ou sistemas de controle (SEIDL,
KLEINER; 1999).

Na vertente da implementacao de sistemas de controle, dois tipos sdo os principais

utilizados na industria hoje, o Vectorial Thrust Control (Controle de Impulso Vetorial)
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qgue se beneficia de atuadores capazes de movimentar o bocal de exaustao do motor
usando a alteracao de direcdo do vetor de impulso para manobrar o dispositivo, e o
sistema por superficies de controle que utiliza de “fins” (barbatanas ou quilhas) moveis
atuadas por servo motores que direcionam o fluxo do fluido em que o dispositivo esta
imerso para realizar manobras (JINGPING, YONGXI, XIAOBO, JING; 2018).

O VTC por um lado, tem sua atividade limitada pelo funcionamento do motor,
podendo estar ativo somente durante a fase de impulso. Sua capacidade de estergo
€ limitada e quase que exclusivamente dependente do grau de liberdade da angulagao
do bocal e este por sua vez é limitado pela poténcia do motor. Dadas as proporg¢des,
motores com alta capacidade tendem a oferecer mais riscos em acoplamentos
moveis. Tanto por falhas quanto perda de atitude por falta de controle, a limitacdo do
angulo nao sé restringe as capacidades de manobra mas também as de recuperagéo
(SNOW; 1990).

Como contraproposta o sistema de superficies de controle permite a
manobrabilidade do dispositivo durante toda a sua fase de voo, sendo dependente
apenas dos efeitos aerodindmicos controlados pelas quilhas e que enquanto o
dispositivo estiver em voo estes efeitos estardo sempre presentes. Manter um motor
de alta capacidade em uma posicao fixada possibilita a extragcdo de performance
maxima deste com menor risco, as superficies de controle também oferecem uma
gama maior de manobras, mais precisas e bruscas se comparadas ao VTC (KISABO,
ADEBIMPE; 2019).

GNC (Guidance, Navigation and Control) € um campo de estudo na engenharia
de transportes que visa combinar conceitos teoricos de orientacdo e coordenacao,
principalmente direcionamento, localizagdo e posicionamento (DE CELIS,
CARDOSO; 2019). Sistemas desenvolvidos a partir destes principios utilizam de
sistemas ciclicos compostos principalmente por um computador de voo. Sistemas
efetores, corpo do dispositivo e sensoriamento, estes por sua vez trazem a analise de
dados e utilizam os sistemas integrados para realizar as operagdes que possibilitarao
a concluséao do objetivo (PELLACANI, GRAZIANO, SUATONI; 2019).

O computador de voo tem seu design voltado incialmente a captagao de resultados
desejados (posicao, velocidade, atitude), que deverao ser processados pelo algoritmo
de orientagcdo. Sendo ele responsavel por converter estes em requisicdes aos
algoritmos de controle e filtros, apds processados no computador de voo esses dados

serao enviados aos sistemas de efeito, nesse caso as superficies de controle, que



tornardo esses dados em reacgdes fisicas, em prol da obtengcdo dos resultados
desejados, o sistema de sensoriamento capta as informagbdes (giroscopio,
acelerbmetros, barémetros, GPS) e repassa aos filtros de navegacdo novamente
dentro do computador de voo. Para que este avalie novamente se alcancou o
resultado esperado ou caso ainda nao o tenha feito, quais agdes tomar para que esteja
cada vez mais préoximo (SPEER, JACKSON, RAPHAEL; 2002).

Um dos principais fatores que levam a utilizagdo do sistema de superficies de
controle € que o desenvolvimento desse tipo de dispositivo tem como objetivo o
alcance e velocidade maximos. Sendo assim a necessidade de um motor de alta
performance com um suprimento elevado de combustivel sdo a combinacédo chave
para alcangar estas determinagdes. Porém é de extrema importéncia que o conjunto
periférico que auxilia no controle seja igualmente performatico (JACKSON, 2010).

Este sistema compacto possibilita a utilizagéo até mesmo de motores a jato e mais
de um estagio para a fase boost, com a capacidade de manobrabilidade, simplificando
alguns processos e tornando outros redundantes o que resulta no pleno
funcionamento mesmo em condigdes severas (JACQUES, STROUBLE; 2010).

A eficiéncia elevada implicita, acarretada por uma fase de ganho de elevagao
e velocidade durante o primeiro estagio. Seguido por uma fase glide durante um
periodo do trajeto sem o consumo de combustivel apenas em aproveitamento da
energia cinética e potencial; e por fim um estagio de aproximag¢do do alvo com um
segundo booster ativo. O qual permite manter o dispositivo com dimensées menores
ou até utilizar o espaco em beneficio de outras capacidades que ndo do combustivel,
reduzindo também a massa do objeto que impacta em sua dindmica (KIBBEY; 2019).

O sistema de estabilizagao e estergo por superficies de controle é uma tecnologia
que visa implementar um sistema atuante na maior parte do tempo de funcionamento
do dispositivo. No desenvolvimento deste trabalho é realizado o projeto de um sistema
de superficies de controle e a realizagcao de sua simulagao computacional.

Para os objetivos principais teremos a concepgédo do coédigo em MatLab dos
valores numéricos a serem utilizados na regulamentagao do sistema, estruturagcéo do
algoritmo em blocos dos sistemas embarcados e a avaliagdo do funcionamento do
sistema de estabilizacdo e esterco por superficies de controle em uma simulagao
computacional que demonstra a atividade dos sistemas embarcados, a resposta dos
efeitos aerodinamicos sobre o dispositivo e a trajetéria pré-estabelecida por waypoint

guidance.



2 METODOLOGIA

Neste trabalho foi utilizado a demonstragcao de um dispositivo langado de uma
posicéo definida até que atinja um ponto alvo também pré-definido, como mostrado

na Figura 1.
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Fonte: o autor (2025).

Os pontos escolhidos, sdo arbitrarios e requerem apenas que estejam nos
padrées de latitude e longitude do planeta Terra. Descritos conforme seu
posicionamento em graus, minutos e segundos se houverem, 0s quais sao
apresentados na Figura 2. A altura dos pontos também deve ser informada para que
a trajetdria identifique o desnivel bem como obstaculos entre eles, serdo utilizados os

valores de 10 metros de elevagao para o inicio e 0 metros para o alvo.

Figura 2 — Destaque dos parametros dos pontos
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Fonte: o autor (2025).



O modelo matematico utilizado é baseado no modelo Raytheon (MRACEK,
RIDGELY; 2005). Este utiliza de operagdes matriciais para definir o angulo “y”
parametrizado pelo horizonte do dispositivo, Figura 3, e que principalmente dita sua

atitude em relacao ao solo, utilizando apenas um valor de entrada "dp":

Figura 3 — Diagrama de aproximagao
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Fonte: o autor (2025).

Para o modelo, utiliza-se as equacoes:

X =[aq]” (1)
Y =[Azq]" 2)
U=6, (3)
X =AX+BU (4)
Y = CX + DU (5)

Sendo “a” o angulo de ataque, “Az” o azimute (angulo horizontal de diregéo),
“q” a taxa de inclinagao do dispositivo. “A”, “B”, “C” e “D”. Sao matrizes constantes
definidas pelos calculos das caracteristicas do dispositivo em conformidade com o
modelo.

Um sistema de controle linear-quadratico gaussiano foi responsavel por definir
as matrizes de estado e dados de entrada, auxiliado por um filtro Kalman que capta



resultados expressamente fora de parametro e gera feedback para evitar a execugao
de comandos prejudiciais.

Sobre o Controle Linear Quadratico Gaussiano (LQG) idéntico ao Regulador
Linear Quadratico (LQR) com atuac&o do filtro Kalman, definimos um sistema com

([P 1) [{Pgl)

ruido: “n” estados, “m” entradas e “p” saidas. Neste utilizaremosn=2, m=1,p =2.

X = AX + BU + Gw (6)
Y=CX+DU+Hw+v (7)
A=nxnB=nxmG=nxnw=nx1 (8)
C=pxnD=pxmH=pxnv=pxl1l (9)

No LQR define-se as equagdes:

Q=nxnR=mxm (10)

Sendo estas as matrizes de estado e entrada que atribuem relevancia aos

valores, e para o filtro Kalman teremos:

Q=nxnR=mxm (11)

Que foram covariancias de ruido, para o design realiza-se ganho do feedback

no LQR com “K” e o ganho otimizado no filtro Kalman como “L”.

Figura 4 — Diagrama dos angulos e vetores do sistema
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Fonte: o autor (2025).



Redigindo o cddigo no MatLab, apropria-se as matrizes iniciais provenientes do
modelo Raytheon (MRACEK, RIDGELY:; 2005). Adotando o vetor de velocidade “VT”
como a representagao do deslocamento em relagdo solo, “Xb” como a componente
vetorial que dita a inclinagdo do dispositivo (8), com base em seu horizonte e “a”
mostra que o angulo de ataque é formado entre o vetor resultante e a componente
vetorial paralela ao dispositivo, fazendo com que atitude seja regulada por este, Figura
5.

Figura 5 — Matrizes com valores atribuidos
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Fonte: o autor (2025).

Na Figura 5 observa-se a inclusdo dos “estados”, angulo de ataque (‘AoA’, a),
taxa de inclinagdo (q); “saidas” no azimute (Az) e “entradas”, angulo (8). Neste
momento também ¢é definido o sistema de matrizes que operam as Equagdes 1, 2, 3,
4eb.

Figura 6 — Declaracao dos sistemas do Regulador Linear Quadratico

XTF

TFs = tf(sys);
TF = TFs(2,1);
disp(pole(TF));

%¥MATRIZES DE PESO LQR
Q =[0.10; @ 0.1];
R = 0.5;

%GANHO LQR

X555 = 1gqr(A,B,Q,R);
fprintf('eigenvalues of A-BK\n');
disp(eig(A-B*K));

fprintf('Feed gain K');
disp(K);

%XSISTEMA LOOP FECHADO
Acl = A-B*K;
Bcl = B;

syscl

Fonte: o autor (2025).



A Figura 6 mostra a confecgdo dos sistemas vinculados ao LQR e a
configuracdo do dispositivo “K”. Mencionado acima, assim como a integracao do
formato matricial das Equagdes 10 e 11, configurando também o funcionamento do
“loop” que ira corrigir a estabilidade do dispositivo conforme a operagao de subtragao
das matrizes “A” e “B” com o uso do filtro, parametrizadas de acordo com as equagdes
8el.

Figura 7 — Parametros de ruido no filtro Kalman

X#TF - LOOP FECHADO
= tf(syscl);
TFc = TF(2,1);

XDESIGN LQG FILTRO KALMAN

= eye(2);
H = @%eye(2);

%ZMATRIZES DE RUIDO KALMAN Q , R
Qbar = diag(@.00015%ones(1,2));
Rbar = diag(@.55%ones(1,2));

%#DEFINICAO DO SISTEMA DE RUIDO
sys_n = ss(A , [B G] , C, [DH]);
[kest , L , P] = kalman(sys_n , Qbar , Rbar , 0@);

XLOOP FECHADO DO OBSERVADOR DE GANHO KALMAN
Aob = A-L*C;

XDISPLAY DE EIGENVALUES DO OBSERVADOR
fprintf ('O /er e nvalues\n');
disp(eig(Aob));

Fonte: o autor (2025)

Como mostrado na Figura 7 define-se uma funcao de transferéncia do “loop”
que converte sistemas dindmicos estado-espaco em fungdes de tempo, nesta parte
também é necessario designar “L”, mencionado anteriormente, que otimizara os
ganhos do filtro no sistema; € possivel observar a inclusdo das variaveis das Equacgdes
6 e 7 neste momento.

A fungado computacional “eig” de “eigenvalues” calcula as raizes caracteristicas
de matrizes esparsas reais e simétricas, neste caso utilizado para obter um vetor

associado a matriz “A” apos o processamento do ganho.



Figura 8 — Parametros das constantes

%CONSTANTES DE RUIDO DO TEMPO
dT1 = 9.75;
dT2 = 9.25;

%PARAMETROS DO MISSIL

R = 6371e3; %raio da Terra

Vel = 1821.08; %velocidade (m/s)
m2f = 3.2811; %meters to feet

%LOCALIZACAO DO PONTO ALVO
LAT_TARGET = -34.9126;
LON_TARGET = -30.3429;
ELEV_TARGET = @;

%LOCALIZACAO DO PONTO INICIAL
LAT_INIT = -25.2433;

LON_TNIT -51.2758;
ELEV_INIT = 10;

%LOCALIZACAD DO OBSTACULO
LAT OBS = -27.0950;
LON OBS = -49.2374;

Fonte: o autor (2025)

Os valores extraidos dos pontos definidos no inicio integram o sistema. Como
visto na Figura 8, aplicando constantes de posi¢cao e dados incorporados na telemetria
de resposta ao ambiente do dispositivo. Por uma questao de leitura do programa é

necessario realizar uma conversao de graus para radianos conforme a Figura 9.

Figura 9 — Conversor de graus para radianos
d2r = pi/180; Xgraus para radianos
%ACONVERSOR RADIANOS

11 = LAT_INIT*d2r;
ul LON_INIT*d2r;

12 LAT _TARGET*d2r;
u2 LON_TARGET*d2r;

dl 12-11;
du u2-ul;

Fonte: o autor (2025)



Entdo é possivel formular as equagdes que regem o sistema dinamico de
trajeto até o alvo, a férmula de Haversine, utiliza o conceito de “versenos” amplamente
difundida em navegacéao para aquisi¢ao de valores do raio das cordas para distancias
sobre esferas ou elipses, para o alcance inicial temos o teorema de Pitagoras, o
azimute nesse caso é o0 angulo de guinada entre o objeto na posic¢ao inicial e no alvo
e para o angulo da trajetoria de voo temos a tangente inversa da elevagao pela

distancia entre os pontos, na Figura 10.

Figura 10 — Equacgdes de trajetoria

%XFORMULA DE HAVERSINE
= sin(dl/2)72 + cos(11)*cos(12)*sin(du/2)"2;
= 2*atan2(sqrt(a),sqrt(1-a));
= R*c; %distancia horizontal em metros

¥ALCANCE INICIAL (TEOREMA DE PITAGORAS)
r = sqrt(d*2+(ELEV_TARGET-ELEV_INIT)"2);

¥AZIMUTE INICIAL
yaw_init = azimuth(LAT_INIT,LON INIT,LAT TARGET,LON_ TARGET);

yaw = yaw_init*d2r;

¥ANGULO DO TRAJETO DE VOO INICIAL
dh = abs(ELEV_TARGET-ELEV_INIT);
FPA_INIT = atan(dh/d); %radiano

Fonte: o autor (2025).

Com o modelo matematico implementado em MatLab, na sequéncia é feita a
montagem do algoritmo em blocos no Simulink. Este, permite utilizar o modelo
matematico descrito em MatLab para regular uma simulacdo dos sistemas

embarcados durante a trajetoria.

Figura 11 — Blocos das matrizes de entrada

MATRIZES
A 4>< [A] Cc 4@ B E—b< [B] L —>< L]
Asys A Csys Cc Bsys B(2x1) B L L obs

K_lgr K(1X2) K Dsys D(2X1) D

Fonte: o autor (2025)



Na Figura 11, as matrizes sdo feitas com blocos de constantes e as
assimétricas possuem um bloco de formatagdo que determina as linhas e colunas,
seguindo para um bloco do tipo “Go-To” que permite que as matrizes sejam chamadas

em outras partes do algoritmo para atribuir valores.

Figura 12 — Modelo Espacgo-Estado da fuselagem
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Fonte: o autor (2025).

O modelo fisico do dispositivo é representado pelas operag¢des das matrizes,
Figura 12, definidas pelos parametros de design e aspectos de performance deste.
Como descrito pelo modelo, blocos do tipo “Matrix Multiply” que sao os responsaveis
pela multiplicagdo ou divisdo das matrizes em conjuntura com o bloco “Sum” que

realiza somas ou subtracoes.

Figura 13 — Limitadores de banda dos fatores “w” e “v”
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Fonte: o autor (2025).



Na Figura 13, é possivel observar os blocos “Band Limited White Noise”,
responsaveis por reter os parametros de ruido no sistema, funcionando conforme

Equacbes 6 e 7.

Figura 14 — Mddulo de controle Linear Quadratico Gaussiano
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Fonte: o autor (2025).

O filtro Kalman, Figura 14, realiza a captacdo dos dados de posicao inicial e

atual e aciona as operag¢des matriciais incluindo os produtos dos ganhos em “K” e “L”.

Figura 15 — Valores de saida dos angulos “q” e “6” no médulo principal
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Fonte: o autor (2025).



Apresentados na Figura 15, os angulos da taxa de inclinagao e “0”, o angulo de
inclinagdo em relagéo ao horizonte. Um bloco do tipo “scope” apresenta a plotagem
do grafico de erro entre a taxa de inclinagdo sem processamento e “q_hat”, seu

correspondente pés processado pelo filtro.

Figura 16 — “Block-set” de “Outport” dos angulos iniciais
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Fonte: o autor (2025).

Para definir as saidas iniciais da estrutura principal, utiliza-se blocos do tipo
“outport” que provisiona valores de saida para subsistemas, e sob pretexto de
condi¢cdo pode conter o valor que recebeu por ultimo apds seu processamento ou
manter o valor inicial. Um bloco do tipo “integrator” realiza a integragdo em tempo
continuo de um determinado valor de entrada, nesse caso, quando a taxa de

inclinagao é superior a “6”, sua integral é “0”, apontados na Figura 16.

Figura 17 — “Inport” da taxa de inclinacdo e soma ao filtro
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Fonte: o autor (2025).

Regulando o fechamento do “loop” temos o bloco “inport” da taxa de inclinagao
fornecida ao sistema, Figura 17, atrelada a um bloco “sum” em operacgao de subtracao



ao valor correspondente processado pelo filtro Kalman, essa sequéncia nos fornece

em teoria o angulo “&p”.

Figura 18 — Sistemas vetoriais
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Fonte: o autor (2025).

A partir dos valores de saida da estrutura principal, é possivel realizar as
operacdes vetoriais do sistema, Figura 18, para FPA (Flight Path Angle) ou &ngulo da
trajetdria de voo, equivalente a “y”, € apresentado nesse caso em uma operacgao de
subtracao entre “AoA” e “9”. Este valor é a saida principal da estrutura com filtro
operante, € utilizado nesse sistema para obter os vetores “Xb” e “Zb”, que séo
processados em sequéncia por um bloco “integrator’, mas de forma derivativa,
obtendo a posi¢cao em relacéo a latitude e elevagao. Também podemos observar um
bloco do tipo “Abs” que nada mais é do que a aplicagdo do mdédulo em um valor,
representando que factualmente o médulo de “Z” é a altitude do objeto em decorréncia

do tempo.

Figura 19 — Médulo “Flat Earth”
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Parameters

-] h (M  hm
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0 Planet model: Earth (WGS84) v

[ Input reference position and orientation

href=0
Reference geodetic latitude and longitude (deg):
[LAT _INIT LON_INIT] [-51.275,-25.243] '}
—> D v Direction of local tangent plane x-axis (degrees clockwise from north):
Height yaw _init 339.36

Fonte: o autor (2025).



O bloco “Flat Earth” contido especificamente no “add-on” do “Aerospace
Toolbox & Blockset”. Como pode ser visto na Figura 19, estima longitude, latitude e
altitude a partir de uma posicao planificada do planeta Terra. Por posicéo planificada
utiliza-se o contexto tedérico de um plano tangencial local, para os dados do bloco
foram empregadas as unidades no sistema métrico e a modelagem convencional do
planeta Terra. Os pontos referenciais da geodésica sao a latitude e longitude iniciais,

e a diregdo do plano tangencial local no eixo “x”, o angulo da guinada inicial.

[{psl)

Figura 20 — FPA inicial, PID e saturagao “q

—

/ q_cmd
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Fonte: o autor (2025).

Na sequéncia de blocos que formam a parte inicial dos dados que séo
admitidos na estrutura principal, Figura 20, declara-se o FPA inicial em uma operagéo
de subtragdo ao angulo “0” em decorréncia do tempo. Seguindo para o Protocolo
Integral-Derivativo (PID), este dispositivo tem como funcéo avaliar coeficientes para
obter resultados que se assemelham em resultado final a uma curva base. Mas o
comportamento anterior a estabilidade pode ser em diversos niveis, distinto da forma
inicial, Figura 21, no bloco “saturation” podem ser apontados os limites de entrada de
sinal para o maximo (0,5) e minimo (-0,5) dos valores de saturacao e tratando como

ganho as linearidades, correspondendo a valores muito préximos do desejado.

Figura 21 — Comportamento do PID
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Fonte: KORKMAZ (2007).



Em sequéncia, é configurado o bloco de comando do sistema de orientagao,

Figura 22. A partir de um bloco do tipo “MATLAB Function” que pode receber

programacgao propria para operar com valores gerados dentro dos subsistemas do

algoritmo.

Figura 22 — Bloco de comando do sistema de orientagao
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Fonte: o autor (2025).

Dentro do bloco do sistema de comando definimos as entradas a partir dos

valores gerados pelos sistemas anteriores no termo “CURRENT”, sendo alimentado

por valores atualizados em decorrer do tempo, em conjunto com a posigado do
obstaculo (OBS) e do alvo (TARGET).

Figura 23 — Declaragao das localizagbes
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function [FPA,RNG,D OBS,ALT,warn] = fcn(OBS , CURRENT , TARGET)

R = 6371e3;
d2r = pi/188;

%LOCALIZACAO DO OBSTACULO
LAT 0BS = 0BS(1);
LON_0BS = OBS(2);

%LIMITE DO OBSTACULO (ZONA)
thres = 2000,

%LOCALIZACAO DO ALVO

LAT TARGET = TARGET(1);
LON_TARGET = TARGET(2);
ELEV_TARGET = TARGET(3);

%LOCALIZACAO ATUAL

ELEV CUR = CURRENT(1);
LAT CUR = CURRENT(2);
LON_CUR = CURRENT(3);

Fonte: o autor (2025).



Os valores declarados no inicio da programacao, Figura 23, sdo recebidos a

partir dos blocos dos sistemas anteriores e por isso adotam o formato de equivaléncia.
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Figura 24 — Calculo da distancia até o alvo

%D
11
ul
12
uz2
dh

dl
du

ISTNCIA ATE O ALVO

= LAT_CUR*d2r;

LON_CUR*d2r;
LAT_TARGET*d2r;
LON_TARGET*d2r;
abs(ELEV_TARGET-ELEV_CUR);

12-11;
uz-ul;

sin(dl/2)"2 + cos{11)*cos(12)*sin(du/2)"2;
2*atan2(sqrt(a),sqrt(l-a));
R*c; %Distancia horizontal em metros

Fonte: o autor (2025).

Para o calculo da disténcia progressiva até o alvo, visto na Figura 24. Utiliza-

se, a diferenca entre o ponto atual do dispositivo em decorréncia do tempo e a

localizagao do alvo, em seguida aplicada na formula Haversine para obter a distancia

horizontal.
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Figura
%6D1S
13 =
uz =
dl =
du =
a =5
c =2
d_obs

25 — Calculo da distancia do obstaculo
TANCIA DO OBSTACULO

LAT OBS*d2r;

LON_OBS*d2r;

13-11;
u3d-ul;

in(dl/2)*2 + cos(11)*cos(13)*sin(du/2)"2;
*atan2(sgrt(a),sgrt(l-a));
= R*c; #Distancia horizontal em metros

Fonte: o autor (2025).

Na Figura 25, observa-se as mesmas operagdes do calculo de distancia

anterior, apenas com o objetivo diferente, a distancia do obstaculo auxilia

referenciando o ponto de tomada de decisdes e antecipagao da alteragao de trajetoria

para evitar a localidade e sua abrangéncia.



Figura 26 — Alcance do alvo

A8 JalLCANCE ATUAL (DO ALVO) - ALCANCE > DISTANCIA
49
58 range = sqgrt(d*2+dh"2);

Fonte: o autor (2025).
Define-se o alcance, Figura 26, em um teorema de Pitagoras entre a distancia
vertical e horizontal, para que seja possivel medir a proximidade do dispositivo em

relagado ao alvo em dois eixos.

Figura 27 — Programacéao do ponto de ajuste de rota de voo

52 #%HCALCULA O PONTO DE AJUSTE DA ROTA DE VOO COMANDADA BASEADO NO d_obs,
53 if abs{d _obs)»=thres

54 w=8;

55 FPA CMD = atan(dh/d);

56 else

57 #QUANDO NA ZONA DO OBSTACULO, DISPARAR ALARME

58 w=1;

59 FPA_CMD = O;

60 end

Fonte: o autor (2025).

Para calcular o ajuste de rota de voo, Figura 27, é confeccionado um sistema
do tipo “if-else” que no caso de o médulo da distancia do objeto ser maior ou igual ao
limite de abrangéncia pré-estabelecido. O valor do alarme de parada (w) é de zero e
0 angulo do trajeto de voo sera dado pelo inverso da tangente da distancia horizontal
dividida pela distancia vertical. Mas se a distancia do obstaculo for menor que o limite
de abrangéncia, o alarme de parada recebe o valor 1, equivalente a “true”, e o angulo

da trajetdria de voo é zero.

Figura 28 — Declaracao das variaveis de saida

62 %aMARIAVEIS DE SAIDA
63 FPA = FPA_CMD;

64 RNG = range;

65 D OBS = d obs;

66 warn = w;

67 H ALT = ELEV_CUR;

Fonte: o autor (2025).



Na finalizagdo da programagado do médulo de comando de orientagéo, sao
declaras as variaveis de saida do sistema. Range como o alcance, “d_obs” a distancia
do obstaculo, “warn” o alerta e “ALT” recebendo a atualizagdo da elevagao, conforme

Figuras 28 e 22.

Figura 29 — Saida de valores do comando de orientagao
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WARNING
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Fonte: o autor (2025).

Os valores indicados pelos blocos “scope” na saida do sistema de comando,
Figura 29. Tem como papel apresentar os valores no decorrer da simulagao,

permitindo avaliar o funcionamento das interagdes do dispositivo.

Figura 30 — Médulo completo de simulagao
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aaaaaa

‘GUIDANGE COMMAND
<= ELEV_TARGET I_
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WARNING

Fonte: o autor (2025)




A Figura 30 apresenta a versao final do modelo para simulagdo, com os blocos
determinantes das variaveis e constantes de entrada que regem o sistema fisico.
Velocidades, altura, posi¢des, protocolo integral-derivativo e referencial de aspectos

terrestres, incluidos nesta etapa.

3 RESULTADOS

Para iniciar a simulacao do sistema é feita a compilagcéo e execugao do cédigo
em MatLab para a aquisicdo dos dados numéricos que irdo suprir os sistemas do
algoritmo no Simulink, na sequéncia o processo de compilagao e execugao também &
realizado neste segundo. Concluida a execugcao podemos extrair graficos plotados a

partir dos blocos do tipo “scope” para analise.

Figura 31 — Grafico de altitude
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Fonte: o autor (2025).

Na Figura 31 é possivel observar a “decolagem” do dispositivo, a sequéncia de
ganho de altitude para o voo e para evitar o obstaculo, completando o trajeto atingindo
o alvo a nivel do solo novamente. Nota-se o desempenho do funcionamento do grupo
do sistema na auséncia de pontos abruptos de subida ou descida, mantendo o

dispositivo em uma rota suavizada.



Figura 32 — Grafico do angulo da trajetéria de voo
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Fonte: o autor (2025).

A Figura 32, mostra as variagdes no angulo da trajetéria de voo, para o de cor
amarela temos o grafico do FPA extraido diretamente do moédulo principal, e no de cor
azul temos o grafico obtido a partir do FPA do comando de trajetdria. Apontando a
abundancia de ruido mesmo em um sistema dessa natureza e a sutileza das

alteracdes do sistema de comando.

Figura 33 — Graficos da taxa de inclinagao
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Fonte: o autor (2025).



Comparando os graficos para as taxas de inclinagao “q” e “ghat”, Figura 33,
também ¢é possivel notar a diferenca exercida pela filtragem de ruido, apesar de
possuirem varios pontos abruptos a suavizagao da curva em “ghat” mostra os efeitos

da predicao e atribuicdo da relevancia do filtro Kalman.

Figura 34 — Grafico de erro da taxa de inclinagdo
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Fonte: o autor (2025).

([Pt

Na Figura 34, é possivel analisar a grafico da divergéncia entre “q” e “ghat’,
mostrando o quao menor a corregao deve ser, para que ao invés da progressao dos

resultados em “q” sem processamento, seja possivel traduzir para curvas com

melhores indices de resposta ao ambiente, como em “ghat”.

4 CONSIDERAGOES FINAIS

O advento das tecnologias de reutilizagdo de foguetes esta transformando a
engenharia de transportes e diversas areas relatadas. Porém é um campo com
producao escassa de material académico e, portanto, de dificil acesso civil. A difusdo
deste topico em carater de pesquisa e projetos auxilia na ampliagao do repositorio nas
universidades e pode contribuir com os avangos dessas tecnologias.

Neste trabalho a principal abordagem € a relevancia de um sistema preditivo
na captacado de dados e processamento de informacdes para tomada de decisdes.
Este aspecto dos sistemas embarcados auxilia principalmente na performance do
dispositivo sem a necessidade de captac¢des de dados complexas. A utilizagdo de uma
quantidade reduzida de variaveis se torna uma quantidade menor de operagdes,



acompanhando os processos de “down-sizing” mas também requer que os conjuntos
equivalentes ou que superem em performance.

Como ¢é possivel observar a partir dos resultados, este sistema comprova sua
eficiéncia mesmo que com parametros rudimentares, e uma quantidade infima de
variaveis para um sistema dinamico, a tomada de decisdes nas corre¢cdes e ganhos
de filtro assimilam um formato quase natural de reagdes evitando perdas energéticas
e assegurando resultados bastante proximos do ideal. E possivel, entdo, concluir que
sistemas de loop com atualizagdo e predigcdo sdo essenciais em um projeto de
dispositivo auto estercante e estabilizado, determinando resultados otimizados,

unindo exigéncias teoricas e captagdes reais.
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